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vRE´SUME´
L’avion a` fuselage inte´gre´ est un concept innovateur d’avion de transport qui offre des
performances avantageuses dans le contexte actuel, ou` l’e´conomie et l’environnement sont mis
a` l’avant-plan. Ce concept original ne´cessite de nouvelles me´thodes de conception adapte´es
a` ses particularite´s telles que le fort couplage de ses composantes. Toutefois, la litte´rature
actuelle ne propose pas de solution ade´quate pour la conception initiale. Ce projet propose
une me´thode comple`te de conception pre´liminaire permettant d’obtenir une premie`re e´bauche
d’avion selon un cahier de charge. De plus, ce projet pre´sente une proce´dure comple`te d’op-
timisation multidisciplinaire a` basse fide´lite´ ainsi qu’une proce´dure d’optimisation de profil
ae´rodynamique utilisant des me´thodes a` plus haute fide´lite´.
L’approche propose´e pour l’e´laboration de la me´thode de conception pre´liminaire repose
sur la simplicite´ et l’efficacite´. La conception est effectue´e manuellement, mais elle est guide´e
par une multitude d’outils dont plusieurs sont de´veloppe´s spe´cifiquement pour ce type d’avion,
tels que la parame´trisation ge´ome´trique ; d’autres sont adapte´s d’outils existants. Il s’agit
d’outils base´s sur des calculs empiriques, en plus d’un outil qui est base´ sur une me´thode
nume´rique de basse fide´lite´. Cette me´thode permet de ge´ne´rer un mode`le d’avion ainsi que
ses caracte´ristiques principales de performance, d’ae´rodynamisme, de stabilite´ et plus.
Base´ sur ces outils de conception, un premier processus d’optimisation est propose´ per-
mettant de raffiner le mode`le initial. Une optimisation a e´te´ effectue´e sur la forme en plan
d’un avion a` fuselage inte´gre´ de mission e´quivalant a` celle du A340-600. Ses performances
ont e´te´ grandement ame´liore´es. Pour faire suite a` cette premie`re optimisation, la faisabilite´
d’une optimisation plus haute fide´lite´ a e´te´ e´tudie´e. Une proce´dure comple`te d’optimisation
a` l’aide d’outils CFD a e´te´ imple´mente´e. Celle-ci est base´e sur des calculs de type Euler et
utilise le logiciel de CFD Fluent, le logiciel de maillage ICEM et le logiciel de mode´lisation 3D
Catia. Cette proce´dure d’optimisation a permis d’ame´liorer les caracte´ristiques de stabilite´
de l’avion.
La me´thode de conception pre´liminaire a e´te´ ve´rifie´e a` l’aide de comparaisons avec un
BWB publie´ dans la litte´rature et avec des avions classiques. Les calculs CFD ont e´te´, pour
leur part, valide´s avec l’aile Onera M6.
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ABSTRACT
The Blended Wing Body aircraft is an innovative concept of transport aircraft which
offers an advantageous performance in the present trend of cost reduction and environmental
protection. This original concept requires new design methods adapted to its specificity such
as its strong coupling of components. Current literature does not offer a workable solution
for the initial design. This project proposes a comprehensive method of preliminary design to
obtain a first draft of an aircraft according to specifications. In addition, this project presents
a comprehensive procedure for a low fidelity multidisciplinary optimization and a procedure
for airfoil optimization using CFD.
The proposed approach for developing the preliminary design method is based on sim-
plicity and efficiency. The design is done manually, but it is guided by a multitude of tools,
several of which are developed specifically for this type of aircraft such as the geometric pa-
rameterization; others are adapted from existing tools. These tools are based on empirical
calculations, and one is based on a numerical method of low fidelity. This design method
allows to generate an aircraft model and to obtain its performance, aerodynamics, stability
characteristics.
Based on these design tools, a first optimization process is proposed to refine the initial
model. Optimization was performed on the planform of a Blended Wing Body with a mission
equivalent to that of the A340-600. Its performances have been greatly improved. Following
this first optimization, the feasibility of a higher fidelity optimization has been studied. A
complete optimization procedure using CFD tools has been implemented. This is based
on calculations of Euler type and uses the CFD software Fluent, meshing software ICEM
and 3D modeling software Catia. This optimization procedure has improved the stability
characteristics of the aircraft.
The preliminary design method was verified using comparisons with a BWB published in
the literature as well as classic aircrafts. As to the CFD calculations, they were validated
with ONERA M6 wing.
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1INTRODUCTION
La re´duction des e´missions des gaz a` effet de serre, la re´duction du bruit ainsi que la gestion
du cycle de vie sont maintenant des valeurs environnementales importantes (Cofsky, 2011).
De plus, dans le contexte e´conomique actuel ou` le prix des carburants est volatil et la stabilite´
e´conomique incertaine, la demande pour des avions plus e´conomiques est marque´e (Boeing
Commercial Airplanes, 2012). Ces nouvelles contraintes environnementales et e´conomiques
sont des crite`res qui poussent les manufacturiers a` de´velopper des avions plus efficaces et a`
e´tudier de nouveaux concepts largement diffe´rents des avions de transport conventionnels.
L’avion a` fuselage inte´gre´ est un concept innovateur d’avion de transport. Il s’agit d’une
forme hybride entre l’avion a` aile volante et l’avion classique de type tube et aile. Graˆce
a` l’inte´gration des ailes et du fuselage en une grande surface ae´rodynamiquement efficace,
il annonce une ame´lioration substantielle des performances. Ce concept offre une re´duction
notable de la consommation en carburant compare´ a` la ge´ne´ration actuelle d’avion, diminuant
par le fait meˆme ses e´missions de gaz a` effet de serre. Il offre e´galement d’autres avantages tels
qu’une re´duction de la masse au de´collage ainsi qu’une plus faible empreinte sonore. Il s’agit
d’une solution inte´ressante aux pre´occupations environnementales et e´conomiques actuelles.
Historique des avions a` fuselage inte´gre´
L’avion a` fuselage inte´gre´ fait partie de la grande famille des avions non empenne´s. Il est
similaire a` une aile volante ou` l’emplanture de l’aile se trouve e´paissie et allonge´e de fac¸on a`
permettre un volume de chargement utile.
Les ailes volantes ont existe´ bien avant le premier vol d’un avion, un brevet pour ce type
d’avion ayant de´ja` e´te´ de´pose´ en 1876 par Alphonse Pe´naud tel que montre´ a` la figure 0.1
(Penaud, 1876). Suite a` la Premie`re Guerre et pendant la Seconde, plusieurs concepts d’ailes
volantes furent de´veloppe´s. Certains d’entre eux affichent des ressemblances marque´es avec le
concept de fuselage inte´gre´ actuel. Le premier du genre, l’exemplaire unique du Stout Batwing
conc¸u par William Bushnell Stout, est montre´ a` la figure 0.2. Il s’agit d’un avion monoplace,
a` cockpit ouvert, ou` le fuselage est inexistant et l’aile est en son emplanture d’une corde et
d’une e´paisseur tre`s grande (Stout, 2012).
Une autre aile volante, conc¸ue par les fre`res Horten, partage des similitudes avec les
fuselages inte´gre´s. En sa section centrale, l’aile se trouve e´paissie et a` travers un lissage har-
monieux, sa corde se trouve augmente´e de fac¸on a` cre´er un volume suffisant pour accommoder
le pilote. Il est a` noter qu’il s’agit e´galement de la premie`re aile volante a` moteur a` re´action
2Figure 0.1 Penaud Amphibie Figure 0.2 Stout Batwing
(Waligorski, 1999).
Le concept d’avion de type aile volante a e´te´ de´mocratise´ graˆce a` John Knudsen Northrop
peu apre`s la Seconde Guerre mondiale. Son premier prototype, le bombardier YB-35 est
une aile volante pure a` forme en plan trape´zo¨ıdale et sans fuselage distinct. Il s’agit d’un
quadrimoteur a` he´lice (Fig. 0.4). Le de´veloppement de cet avion a ensuite mene´ au YB-49
(Fig. 0.5), une conversion du YB-35 vers une propulsion assure´e par huit turbopropulseurs.
Ces deux avions ont e´te´ teste´s en vol et proposaient des performances avantageuses. Le projet
fut toutefois abandonne´ pour des raisons techniques et de gestion.
Le de´veloppement des ailes volantes connut un ralentissement jusqu’au de´veloppement
dans les anne´es 80 du bombardier furtif Northrop B-2 Spirit montre´ a` la figure 0.6. Il ne
s’agit pas d’une aile volante pure puisque sa cellule centrale, accueillant le cockpit et la charge
tactique, est d’une e´paisseur conside´rable. Il s’agit donc d’un hybride entre l’aile volante et
le fuselage inte´gre´. Le B-2 Spirit est actuellement le seul exemple de ce type d’avion a` avoir
e´te´ produit en se´rie et il est toujours en service au sein de la United States Air Force.
L’avion a` fuselage inte´gre´ tel que traite´ dans ce texte fut introduit en 1988 par Richard
Liebeck (2004). Employe´ chez Mcdonnel Douglas Corporation, il fut implique´ dans un projet
lance´ par la NASA visant a` e´tudier la possibilite´ de nouvelles configurations pour les avions
de transport de type long-courrier. Les e´tudes pre´liminaires ont rapidement de´montre´ les
avantages du concept de Blended Wing Body, nom commune´ment utilise´ pour de´signer les
avions a` fuselage inte´gre´. Ce projet de recherche est actuellement le plus abouti.
3Figure 0.3 Horten HO 229 Figure 0.4 Northrop YB-35
Figure 0.5 Northrop YB-49 Figure 0.6 Northrop B-2 Spirit
4E´tudes actuelles
Plusieurs recherches sont en cours sur ce type d’avion. Cette section a pour but de pre´-
senter l’e´tat actuel de la recherche dans le domaine.
E´tudes faites par la NASA et Boeing
Suite au succe`s des recherches effectue´es par Mcdonnel Douglas, un long partenariat
de´buta entre la NASA, Mcdonnel Douglas Corporation (maintenant Boeing Corporation) et
des universite´s ame´ricaines. La recherche est toujours active et depuis, plusieurs ge´ne´rations
d’avions ont vu le jour sur papier. Actuellement, la recherche est mene´e principalement par
Boeing et son bureau de recherches avance´es Boeing Phantom Works. Un de´monstrateur, le
X-48B, a effectue´ depuis 2007 environ 80 vols d’essai et un nouveau de´monstrateur est sur le
point d’eˆtre lance´ (Vicroy, 2011).
Le concept introduit en 1988 a depuis e´volue´ e´norme´ment (Fig. 0.7). Les tous premiers
concepts sont base´s sur des fuselages compose´s de plusieurs cylindres inte´gre´s dans une car-
casse externe se fondant avec l’aile. A` la suite de ces e´tudes, il est de´cide´ d’abandonner la
contrainte d’une cellule pressurise´e cylindrique afin de permettre plus de flexibilite´ dans la
ge´ome´trie du fuselage. De cette fac¸on fut e´labore´e la premie`re vraie ge´ne´ration de Blended
Wing Body. La forme du fuselage est inspire´e d’un disque plat combine´ avec l’aile. Il en re´-
sulte une re´duction de la surface mouille´e, ce qui lui confe`re son avantage ae´rodynamique.
La structure interne supportant les contraintes dues a` la pressurisation est combine´e avec la
structure externe de´finissant la forme ae´rodynamique. Une e´conomie substantielle de poids
s’ensuit. L’avion a` fuselage inte´gre´ de dernie`re ge´ne´ration est toujours conc¸u sur ce principe
(Liebeck, 2004) (Potsdam et al., 1997).
La premie`re ge´ne´ration de Blended Wing Body e´tait d’une dimension pouvant accueillir
800 passagers pour une mission de 7000 nm a` une vitesse de Mach = 0.85. Les ailes e´taient
conside´re´es comme e´tant similaires a` celles d’un avion classique. Lors de la conception, elles
ont simplement e´te´ ajoute´es aux coˆte´s du fuselage, ce dernier beaucoup plus large qu’un
fuselage tubulaire, ce qui donna a` l’avion une tre`s grande envergure et un grand effilement. La
stabilite´ n’e´tait pas conside´re´e comme une contrainte de conception et il en re´sulta une marge
de stabilite´ statique longitudinale ne´gative de 15%. L’avion e´tait donc totalement instable,
d’une valeur typique des avions de chasse les plus maniables. Un syste`me de commande de
vol e´lectrique fut donc ne´cessaire.
En 1994, une nouvelle e´quipe a e´te´ mandate´e pour travailler avec des crite`res de conception
plus pre´cis. Il en re´sulta un avion au design abouti ayant subi des analyses ae´rodynamiques
plus pousse´es, des tests en souﬄerie, une analyse plus comple`te de la stabilite´, une prise en
5Figure 0.7 Concept initial du Blended Wing Body
conside´ration des surfaces de controˆle et une meilleure inte´gration de la cabine. Un de´mons-
trateur mis a` l’e´chelle 6% a e´te´ construit afin de tester les syste`mes de controˆle. Ce nouvel
avion annonc¸ait encore une fois des performances supe´rieures a` l’avion conventionnel avec
une re´duction de la consommation de carburant de 28%.
A` la fin des anne´es 90, une nouvelle e´tude a eu lieu avec de nouveaux requis. Le nouvel
avion, d’une capacite´ passant de 800 a` 450 passagers est montre´ a` la figure 0.8. De plus, des
contraintes de dimension, telles qu’une envergure maximale de 80 me`tres respectant les limites
des ae´roports, furent ajoute´es. Cette ge´ne´ration de BWB incorpore e´galement le concept
d’une famille d’avions ayant une capacite´ de 200 a` 450 passagers. Il s’agit de la premie`re
ge´ne´ration a` s’orienter vers un mode`le commercialement viable. Les nacelles a` ingestion de
couche limite ont e´te´ abandonne´es pour des nacelles sur pyloˆne, et l’avion affiche maintenant
une marge de stabilite´ positive de 5%. Pour la premie`re fois, l’optimisation multidisciplinaire
est utilise´e afin de pallier a` la difficulte´ impose´e par le couplage important des disciplines duˆ
a` la configuration grandement inte´gre´e (Wakayama and Kroo, 1998) (Roman et al., 2003).
Le Blended Wing Body, bien qu’offrant des performances inte´ressantes, pre´sente certaines
6limitations. Le confort et la se´curite´ des passagers sont l’une des plus complexes. La forme
large de la cabine et le peu de surface expose´e limitent les possibilite´s de sortie de secours.
De plus, peu de passagers ont acce`s a` des feneˆtres et des syste`mes doivent eˆtre imagine´s pour
offrir une alternative. Les acce´le´rations verticales peuvent e´galement causer des proble`mes
pour les passagers situe´s plus loin late´ralement lors de manœuvres en roulis. Il y a aussi
des de´fis de conception ae´rodynamique majeurs tels que des caracte´ristiques de de´crochage
de´favorable, un controˆle limite´ en tangage et une marge de stabilite´ longitudinale difficile
a` atteindre (Roman et al., 2000). Finalement, la fabrication est complexifie´e par les formes
exte´rieures non conventionnelles.
Figure 0.8 Concept actuel du BWB-450
Le projet de Blended Wing Body est toujours en cours. Suite aux essais concluants du
X-48B (Fig. 0.9), un second de´monstrateur est en cours de fabrication. Sur ce dernier mode`le,
les ailettes de bout d’aile sont e´limine´es pour faire place a` des stabilisateurs verticaux situe´s
de part et d’autre des moteurs. Ce de´monstrateur repre´sente vraisemblablement une nouvelle
ge´ne´ration de Blended Wing Body.
7Figure 0.9 De´monstrateur X-48B
Projet VELA
Un projet europe´en mene´ par le constructeur Airbus a e´te´ lance´ en 2002 sous le nom de
VELA (Very Efficient Large Aircraft). Ce projet visait a` de´terminer les be´ne´fices potentiels,
mais aussi les proble`mes lie´s a` un avion de transport de type aile volante. Il fut lance´ par
17 partenaires, dont des industries, des centres de recherche nationaux et des universite´s. Il
dura 3 ans et prit fin en 2005.
Deux configurations diffe´rentes ont e´te´ compare´es. Chacun des partenaires travaillait avec
une des configurations afin d’e´largir la banque de re´sultats. La premie`re configuration d’aile
volante (Fig. 10(a)) proposait un fuselage de forme rectangulaire allonge´e ayant une inte´gra-
tion plus limite´e avec l’aile. La seconde configuration (Fig. 10(b)) proposait une vue en plan
tre`s semblable a` celle du Blended Wing Body de la NASA (Kresse, 2006).
Une e´tude ae´rodynamique comple`te du concept a e´te´ mene´e a` l’aide d’outils de me´canique
des fluides nume´riques ainsi que par des tests en souﬄerie. De plus, des optimisations ont
e´te´ effectue´es sur les 2 configurations. Il en de´coula que le choix des profils de la section
centrale e´tait complexe et tre`s sensible pour re´pondre a` la fois aux crite`res d’e´quilibrage (trim)
ainsi que pour obtenir des performances ade´quates. E´galement, la ge´ne´ration de traine´e de
compressibilite´ sur le fuselage fut grande en raison de l’e´paisseur relative conside´rable. Le
moyen le plus efficace de re´soudre ce proble`me fut l’augmentation de la fle`che du fuselage
8(Mialon et al., 2002). Des tests en souﬄerie furent effectue´s dans le but de de´terminer les
caracte´ristiques de stabilite´ statique et dynamique de l’avion (Mialon and Hepperle, 2005).
Des e´tudes structurelles furent conduites et de fac¸on similaire a` celles de Boeing, le choix
s’est arreˆte´ sur une structure en sandwich sans cellule pressurise´e interne. L’ame´nagement de
la cabine est plus complexe, mais il est possible de re´pondre aux crite`res d’e´vacuation.
Suivant l’arreˆt du projet, des recherches ont e´te´ mene´es sur des aspects cible´s tels que
l’ajout d’ailettes de bout d’aile (Meheut et al., 2009).
(a) VELA 1 (b) VELA 2
Figure 0.10 Configurations du Very Efficient Large Aircraft
Objectifs de recherche
La section pre´ce´dente a pre´sente´ plusieurs projets traitant des avions a` fuselage inte´gre´.
Ceux-ci sont tre`s riches en informations, ils couvrent une multitude d’aspects du concept et
de´montrent bien son potentiel. On y de´crit la de´marche ayant mene´ a` ce type de configuration.
De plus, ces projets expliquent les diffe´rentes analyses effectue´es dans les grandes disciplines
de la conception d’avion telles que l’ae´rodynamique, les structures, la stabilite´, le poids et
centrage, la motorisation, l’inte´gration des syste`mes et l’ame´nagement de la cabine. Plusieurs
9optimisations ont e´te´ lance´es, mais leurs re´sultats sont fragmentaires et leurs me´thodologies
sont difficilement reproductibles. Malgre´ toutes ces informations, il existe peu de publications
de´crivant la me´thode de conception pre´liminaire servant a` faire le dimensionnement initial
de l’avion.
La nature tre`s inte´gre´e de ce type d’avion complexifie le processus initial de conception.
Contrairement a` l’avion classique ou` il est possible d’en faire un design initial en abordant
individuellement les disciplines, cet exercice est impossible avec le fuselage inte´gre´. Les dif-
fe´rentes disciplines telles que l’ae´rodynamique, la stabilite´ et la structure sont e´troitement
lie´es. Par exemple, la stabilite´ repose presque uniquement sur la forme de l’aile et du fu-
selage. Quand un changement est apporte´ a` la cabine, la forme du fuselage est modifie´e et
la stabilite´ s’en trouve fortement affecte´e. Ce type d’avion ne´cessite donc une conception
multidisciplinaire.
Il existe plusieurs ouvrages qui traitent de la conception des avions classiques (Raymer,
2006) (Roskam, 1990) (Torenbeek, 1982). Malheureusement, les me´thodes de conception qui
y sont de´crites conside`rent peu l’interaction des diffe´rentes disciplines. Chacune des compo-
santes y sont conside´re´es inde´pendamment : fuselage, aile, empennage, motorisation. Donc
ces me´thodes ne peuvent pas s’appliquer au type d’avion traite´ ici. Certains articles tel que
Bradley (2004) traitent de la conception initiale du Blended Wing Body ; toutefois cette in-
formation se limite seulement a` quelques e´le´ments de la conception de l’avion.
La litte´rature actuelle ne permet donc pas de de´finir un processus de conception complet,
permettant d’obtenir un mode`le initial ainsi que ses caracte´ristiques principales. Le pre´sent
travail comporte donc deux objectifs principaux :
– Pre´senter une me´thode permettant d’obtenir rapidement un mode`le initial d’avion a`
fuselage inte´gre´ base´ sur un ensemble de requis et obtenir les caracte´ristiques principales
permettant d’e´valuer les performances du mode`le.
– Raffiner ce mode`le initial d’avion a` fuselage inte´gre´ a` l’aide d’un processus d’optimisa-
tion afin d’en ame´liorer les performances.
De´marche
L’atteinte des objectifs cite´s pre´ce´demment demande une me´thodologie. Le pre´sent projet
est divise´ en 3 grandes e´tapes et chacune de celles-ci sera pre´sente´e dans un chapitre respectif.
Le chapitre 1 pre´sente la premie`re e´tape qui consiste a` de´finir une me´thode et les outils
ne´cessaires a` l’obtention d’un mode`le initial. Il s’agit de re´aliser la premie`re esquisse de l’avion
a` partir d’un ensemble de requis tels que le nombre de passagers, la distance franchissable, la
vitesse de croisie`re, la longueur de piste e´quilibre´e (BFL) ainsi que des contraintes de dimen-
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sion. Une se´rie d’outils permet de de´terminer les caracte´ristiques principales de l’avion sur le
plan du dimensionnement, de l’ae´rodynamisme, du poids, de la stabilite´ et plus. Plusieurs de
ceux-ci sont spe´cifiques au fuselage inte´gre´. Le processus est ite´ratif et afin de l’acce´le´rer, il
utilise des outils de nature empirique et nume´rique de basse fide´lite´.
Le chapitre 2 de´crit la seconde e´tape qui consiste en l’optimisation basse fide´lite´ du mo-
de`le initial obtenu pre´ce´demment. Les outils de´veloppe´s a` cette e´tape permettent une analyse
assez comple`te de l’avion afin de proce´der a` l’optimisation de celui-ci. Une boucle d’optimi-
sation est donc mise en place afin de maximiser les performances de l’avion et d’obtenir un
mode`le plus raffine´. Les outils cre´e´s pre´ce´demment se trouvent donc inte´gre´s dans une boucle
d’optimisation. En plus de maximiser les performances de l’avion, l’optimiseur permet e´ga-
lement de re´soudre des contraintes qui, lors de la conception initiale, ne sont pas toujours
satisfaites.
Finalement, la dernie`re e´tape consiste en l’optimisation haute fide´lite´ de l’avion, cette
e´tape est pre´sente´e au chapitre 3. Bien que les outils de conception pre´liminaire permettent
d’obtenir la majorite´ des caracte´ristiques importantes de l’avion, il en demeure ne´anmoins
qu’ils sont base´s sur des me´thodes empiriques et de basse fide´lite´. La traine´e de compressibilite´
est impossible a` pre´dire ade´quatement a` l’aide de me´thodes empiriques. Pour ces raisons, des
calculs haute fide´lite´ incluant des calculs d’e´coulement fluide nume´rique sont incorpore´s au
processus d’optimisation.
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CHAPITRE 1
Design conceptuel
L’avion a` fuselage inte´gre´ est un nouveau type d’avion qui diffe`re en plusieurs points
de l’avion classique. Ces diffe´rences exigent une me´thode de conception adapte´e. Dans ce
chapitre, une nouvelle me´thode prenant mode`le sur celle applicable a` l’avion classique sera
de´crite.
1.1 Description de la me´thode
Les avions a` fuselage inte´gre´ pre´sentent un haut niveau d’inte´gration des composantes.
Une me´thode de design adapte´e s’impose alors. Celles qui sont spe´cifiques aux avions clas-
siques existent depuis longtemps. Il est possible de proce´der a` la conception des avions a`
fuselage cylindrique en plusieurs e´tapes, tout en utilisant des donne´es historiques pour guider
ses choix. L’interde´pendance des diffe´rentes composantes peut eˆtre ne´glige´e ou approxime´e
aise´ment dans les calculs initiaux. L’avion e´tudie´ ici, en raison de l’inte´gration du fuselage
avec l’aile et de l’absence d’un empennage, impose des contraintes importantes et oblige le
concepteur a` utiliser une approche plus globale. Dans la phase de conception initiale, au
moment ou` la premie`re esquisse de l’avion est produite, il est difficile de pre´dire ses carac-
te´ristiques. De plus, elles sont fortement lie´es entre elles et certains parame`tres de design
sont tre`s sensibles. Par exemple, un changement a` l’ame´nagement de la cabine peut avoir des
effets dramatiques sur la stabilite´. L’approche se doit donc d’eˆtre multidisciplinaire, et ce,
de`s les premie`res e´tapes.
Un premier objectif de cette recherche est de de´velopper une me´thode simple a` appliquer
et qui permette de tracer les grandes lignes d’un avion de type BWB. Elle doit eˆtre flexible,
re´pondre a` une large gamme de requis et produire des avions re´alistes.
La premie`re ide´e fut de de´velopper une me´thode automatise´e qui, a` partir d’une liste
de requis comme le nombre de passagers et la distance franchissable, permette d’esquisser
directement l’avion. Un proble`me qui s’est rapidement impose´ fut son manque de flexibi-
lite´. Puisque ce type d’avion est encore dans sa phase de recherche the´orique, il existe peu
de donne´es empiriques. Il est donc difficile de s’assurer un design initial optimal si aucune
donne´e historique peut pre´dire aujourd’hui vers quelles formes tendra ce concept. De plus,
e´norme´ment de de´cisions doivent eˆtre prises et une grande interde´pendance des parame`tres
rend l’automatisation complexe.
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La me´thode propose´e dans cette recherche est donc une approche exploratoire. Plutoˆt que
de dicter des requis et d’obtenir un design unique, un design est propose´ et ensuite adapte´ afin
de re´pondre aux crite`res. Cette approche est ite´rative, et avec l’utilisation des bons outils,
elle permet d’obtenir un mode`le initial flexible et de bonne qualite´.
Pour que cette solution soit envisageable, des outils efficaces et rapides doivent eˆtre dispo-
nibles. Le design doit eˆtre base´ sur un nombre limite´ de parame`tres, faciles a` conceptualiser,
mais offrant une grande latitude de mode`les. Les informations importantes telles que les ca-
racte´ristiques ge´ome´triques, la performance et la stabilite´ doivent eˆtre obtenues rapidement
afin de s’assurer de respecter les crite`res impose´s et de garder le processus efficace.
Le processus de conception propose´ est line´aire. Un mode`le est de´fini en utilisant un
ensemble de parame`tres ge´ome´triques. Certains de´tails de la mission sont ensuite de´finis, soit
la porte´e et la vitesse de croisie`re. Finalement, des caracte´ristiques motrices sont fixe´es telles
que la consommation de carburant spe´cifique et le ratio pousse´e moteur sur masse de l’avion.
L’avion est donc construit virtuellement et ses caracte´ristiques sont ensuite calcule´es.
L’analyse de l’avion est base´e sur des formulations the´oriques et empiriques ainsi que
sur des me´thodes nume´riques. Plusieurs de ces formulations ont duˆ eˆtre adapte´es ou cre´e´es
pour re´pondre aux exigences du fuselage inte´gre´. L’analyse de ces caracte´ristiques permet de
conclure si l’avion re´pond aux crite`res de conception et si le mode`le est satisfaisant pour eˆtre
utilise´. La figure 1.1 montre les diffe´rents parame`tres d’entre´e et de sortie de la me´thode.
Figure 1.1 Parame`tres d’entre´e et de sortie importants
1.2 Imple´mentation de la me´thode
La me´thode de´veloppe´e est base´e sur un principe simple, mais elle fait appel a` une mul-
titude d’outils d’analyse plus complexes. Plusieurs d’entre eux ne sont simplement pas utili-
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sables manuellement. Pour cette raison, la me´thode a e´te´ conc¸ue de fac¸on a` eˆtre imple´mente´e
sous la forme d’un programme informatique. Celui-ci ne se veut pas une interface utilisateur
raffine´e, mais plutoˆt une infrastructure de calcul. Il utilise les donne´es d’entre´e afin d’e´valuer
les performances de l’avion. L’objectif est de cre´er une boˆıte noire qui effectue tous les calculs
rapidement et automatiquement. Cette boˆıte noire pourra e´galement eˆtre employe´e aise´ment
a` l’inte´rieur d’une infrastructure d’optimisation.
Le logiciel Matlab est utilise´ afin d’imple´menter la me´thode. Il s’agit d’un langage de pro-
grammation technique qui offre un environnement de travail interactif. Il incorpore plusieurs
fonctionnalite´s qui facilitent l’imple´mentation des outils ne´cessaires a` ce projet. La cre´ation
de graphiques y est simple et leurs options sont varie´es. De plus, Matlab inclut une librairie
de fonctions mathe´matiques comple`te, que ce soit concernant des fonctions trigonome´triques,
de l’interpolation ou encore des me´thodes de calculs nume´riques comme l’inte´gration nu-
me´rique. Il permet d’interagir avec l’interface de Windows, d’autres programmes ou meˆme
d’autres langages de programmation comme le C++ ou Fortran.
La figure 1.2 montre une version simplifie´e du processus de calcul imple´mente´ incluant les
principaux modules nume´rote´s.
Figure 1.2 Infrastructure de calcul imple´mente´e dans Matlab
Le processus de calcul doit eˆtre effectue´ dans un ordre particulier. Puisque les disciplines
interagissent entre elles, les outils caracte´risant ces disciplines doivent e´galement interagir.
C’est cette interaction entre les disciplines qui permet de de´finir cette me´thode comme e´tant
multidisciplinaire. Chacune des e´tapes et des calculs de ce processus seront de´crits en de´tail
dans les sections a` venir. Les prochains paragraphes re´sument le principe global du processus.
La premie`re e´tape consiste a` recueillir les donne´es d’entre´e. Ces donne´es sont principa-
lement des parame`tres de´finissant la configuration de l’avion. Parmi ceux-ci se trouvent des
parame`tres ge´ome´triques et les formes de profil d’aile (module 1) ainsi que les caracte´ristiques
des moteurs et les donne´es de la mission (module 2).
Avant d’effectuer les calculs sur l’avion, sa ge´ome´trie doit eˆtre ge´ne´re´e (module 3). Celle-
ci permet d’obtenir certaines proprie´te´s essentielles du dimensionnement qui serviront aux
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calculs ulte´rieurs. De plus, il est possible de visualiser l’avion afin d’inspecter la plausibilite´
de la configuration (module 4).
Les calculs dans les diffe´rentes disciplines sont interde´pendantes, mais tous ne peuvent
eˆtre re´solus simultane´ment. Pour cette raison, un processus ite´ratif est ne´cessaire. Plusieurs
calculs sont de´pendants de quelques donne´es essentielles, soit la finesse de l’avion et son poids.
Ceux-ci sont ite´re´s jusqu’a` la convergence de la finesse.
Les variables de de´part e´tant initialise´es avec des valeurs par de´faut, les calculs peuvent
donc de´buter. Tout d’abord la ge´ome´trie est exporte´e dans le logiciel AVL (Athena Vortex
Lattice) qui permet l’obtention de la traine´e induite et de la portance (module 5). Ensuite,
les traine´es parasitaires et de compressibilite´ sont calcule´es de fac¸on empirique (module 7).
Avec les donne´es ae´rodynamiques, les caracte´ristiques motrices et la ge´ome´trie, il est
maintenant possible d’effectuer les calculs de poids et de centrage (module 8 et 9). Le poids
de chaque composante est calcule´ inde´pendamment et positionne´ afin d’obtenir le centre de
carburant global de l’avion. A` cette e´tape, le poids du carburant est calcule´ en se basant sur
les parame`tres de la mission.
Il est ensuite possible de calculer certaines caracte´ristiques de performance de l’avion (mo-
dule 10). Finalement, des caracte´ristiques de stabilite´ telles que la stabilite´ statique longitudi-
nale sont calcule´es (module 11). La dernie`re e´tape consiste en l’exportation et la visualisation
des re´sultats.
Combine´es avec cette infrastructure de calcul se trouvent d’autres fonctionnalite´s. L’une
d’elles est la possibilite´ d’exporter le mode`le sous Catia pour une visualisation plus pousse´e.
1.3 Outils
1.3.1 Parame´trisation et ge´ne´ration de la maquette
La parame´trisation ge´ome´trique est un des e´le´ments les plus importants de la me´thode
de conception. C’est graˆce a` elle que l’avion prend forme. Une parame´trisation ade´quate doit
offrir une grande latitude de design et des parame`tres simples, faciles a` interpre´ter. Son but
premier est de ge´ne´rer une maquette nume´rique de l’avion a` des fins de visualisation et de
calcul. L’imple´mentation dans Matlab permet l’automatisation comple`te de la ge´ne´ration de
la maquette nume´rique.
Le processus de ge´ne´ration comporte 3 grandes e´tapes :
1. Obtenir et ge´ne´rer la forme en plan.
2. Obtenir et ge´ne´rer les profils.
3. Ge´ne´rer les surfaces ae´rodynamiques.
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Forme en plan
La forme en plan de l’avion a` fuselage inte´gre´ est tre`s caracte´ristique au concept. Peu
d’avions s’y approchent et aucune me´thode destine´e aux avions classiques ne permet de
la parame´trer. Une me´thode de parame´trisation originale est donc ne´cessaire. Pour l’avion
classique, la forme en plan de l’aile est approxime´e par la forme d’un trape`ze lors des premie`res
configurations. Dans le cas de l’avion a` fuselage inte´gre´, le fuselage fait partie des surfaces
ae´rodynamiques efficaces et il se doit d’eˆtre inclus. La de´finition de la forme en plan devient
donc plus complexe car elle contient la zone de transition courbe´e entre l’aile et le fuselage.
La forme en plan est compose´e de 2 parties principales : la section centrale qui inclut le
fuselage et la section pe´riphe´rique qui de´finit l’aile. Les contours du fuselage sont curvilignes
tandis que l’aile est rectiligne. Ces 2 parties sont identifie´es a` la figure 1.3 repre´sentant une
forme en plan typique.
La section centrale est celle qui incorpore la cabine et qui inclut la jonction lisse´e avec
l’aile. Elle est construite de fac¸on similaire a` une aile, soit par une extrusion des surfaces dans
le sens de l’envergure. Le bord d’attaque et le bord de fuite sont de´finis par une courbe de
type spline. Ces splines peuvent eˆtre de´finies avec autant de points que de´sire´. Le choix de ces
points de´pendra de la me´thode de parame´trisation employe´e. Pour garder lisses la jonction
au plan de syme´trie et celle avec la surface de l’aile, des conditions de tangence sont de´finies
aux extre´mite´s des courbes.
La forme en plan de l’aile est de´finie de la meˆme fac¸on qu’une aile d’avion classique
trape´zo¨ıdale. Des points de controˆle permettent de de´terminer les coins de ce trape`ze.
La construction de la forme en plan est bien de´finie, mais pour la dimensionner, il faut y
ajouter des coˆtes et parame´trer ses mesures. Plusieurs fac¸ons de parame´trer la forme en plan
ont e´te´ approche´es et la se´lection de la bonne me´thode a e´te´ sujette a` des essais et erreurs.
La premie`re me´thode e´labore´e consiste a` placer des sections de profil le long de l’envergure
de l’avion. A` l’inte´rieur de la section centrale le nombre de sections est variable et une dernie`re
section de´limite l’extre´mite´ de l’aile. Chaque section est positionne´e selon la coordonne´e de son
bord d’attaque et la longueur doit eˆtre fournie. Le bord de fuite de l’aile est donc en fonction
des coordonne´es du bord d’attaque additionne´es de la corde respective des sections. Cette
fac¸on de faire implique donc que la forme en plan de´pend des dimensions et du positionnement
des profils. Cette me´thode s’est ave´re´e complique´e. Tout d’abord, un changement au bord
d’attaque implique une modification non de´sire´e de la forme du bord de fuite. De plus, il est
tre`s difficile de de´finir des coordonne´es dans l’espace sans repe`res pour se guider. Lorsqu’une
section est modifie´e, les autres ne sont pas lie´es et il en re´sulte des discontinuite´s et des formes
inde´sirables. Cette premie`re me´thode a donc e´te´ abandonne´e et une deuxie`me a e´te´ e´labore´e.
Celle-ci place la forme en plan au centre du design de l’avion. L’aile est repre´sente´e par
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Figure 1.3 Description simplifie´e de la forme en plan
un trape`ze et la section centrale par des courbes de type spline. Cette me´thode de´bute en
imposant des coordonne´es aux points de controˆle des splines et du trape`ze formant le plan.
C’est ensuite que les profils sont ajoute´s au mode`le. Elle permet d’obtenir une forme en
plan beaucoup plus harmonieuse. Cette seconde me´thode a e´te´ imple´mente´e directement a`
l’inte´rieur de Catia a` l’aide d’une macro VBA. Les parame`tres en entre´e e´taient importe´s
a` l’aide de fichiers de type XML et plusieurs outils ont e´te´ de´veloppe´s par un e´tudiant en
projet inte´grateur trois pour ge´rer les fichiers en entre´e. Le code VBA effectuait les calculs
ne´cessaires sur la ge´ome´trie puis ge´ne´rait les entite´s ge´ome´triques utiles. Cependant, il est
toujours aussi laborieux de de´finir correctement les coordonne´es dans l’espace car il n’est pas
intuitif de de´finir des coordonne´es sans repe`res fonctionnels.
Base´e sur les deux essais pre´ce´dents, la troisie`me me´thode a e´te´ de´veloppe´e et a e´te´ utilise´e
tout au long de la pre´sente recherche. Afin de rendre le dimensionnement plus instinctif, le
concept de variable inge´nieur a e´te´ introduit. Il s’agit d’utiliser des parame`tres qui ont une
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signification physique et logique. Des proprie´te´s telles que des angles ou encore l’envergure et
l’effilement de l’aile sont mises en place pour dimensionner l’aile. De plus, avec cette me´thode
des parame`tres se trouvent lie´s. Par exemple, si une partie du fuselage est recule´e, le reste
de l’aile qui y est attache´ le sera aussi de fac¸on a` e´viter une cassure. La forme en plan est
toujours centrale a` la mode´lisation comme a` la me´thode pre´ce´dente. La figure 1.4 illustre les
parame`tres de´finissant la forme en plan de l’avion.
Figure 1.4 Forme en plan avec parame`tres finals
Cette me´thode de parame´trisation vise a` limiter au maximum le nombre de parame`tres.
La section centrale se trouve jointe avec l’aile a` la position de la seconde brisure (kink).
Celle-ci est elle-meˆme se´pare´e en deux sous-sections. La premie`re est situe´e entre le plan
de syme´trie et la premie`re brisure. Elle contient la cabine passager, et sa position late´rale
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se trouve e´galement a` limiter en largeur l’espace de la cabine. La deuxie`me est situe´e a`
l’exte´rieur entre la premie`re et la seconde brisure. La forme en plan de la section centrale
est de´limite´e par deux courbes splines. Ces splines sont chacune de´finies par trois points
de controˆle. Le premier est situe´ au plan de syme´trie de l’avion, le second par la premie`re
brisure et le dernier par la jonction entre la section centrale et l’aile. De plus des contraintes
de tangence sont impose´es aux deux extre´mite´s. A` l’extre´mite´ situe´e sur le plan de syme´trie,
la tangence est de´finie comme e´tant normale au plan de syme´trie tandis qu’a` la jonction
avec l’aile, la tangence est de´finie avec la fle`che de l’aile. La de´finition de la spline est faite a`
l’aide de la fonction spline() de Matlab. Finalement, la section de l’aile est toujours de forme
trape´zo¨ıdale, elle cre´e une surface re´gle´e, mais jointe de fac¸on tangente avec le fuselage.
Le tableau 1.1 pre´sente les 10 parame`tres qui de´finissent la forme en plan avec une des-
cription de ceux-ci.
Tableau 1.1 Parame`tres de´finissant la forme en plan
Parame`tre Description
Root.Chord Corde de la section centrale situe´e au plan de syme´trie.
FirstKink.Span Position late´rale de la premie`re brisure dans l’aile. Elle
de´limite late´ralement la cabine et sert de section de
controˆle de´finissant les splines de la forme en plan.
SecondKink.Span Position late´rale de la seconde brisure dans l’aile. Elle
de´finit la jonction entre la section centrale et l’aile.
Span Envergure totale de l’avion.
FirstKink.Offset De´calage du bord de fuite au niveau de la premie`re bri-
sure. Il permet un controˆle de la forme du bord de fuite.
SecondKink.Chord Longueur de la section a` la seconde brisure.
Wing.Taper Effilement de l’aile pour la section trape´zo¨ıdale unique-
ment.
FirstKink.LEAngle Fle`che moyenne de la sous-section inte´rieure du fuselage
SecondKink.LEAngle Fle`che moyenne de la sous-section exte´rieure du fuselage
Wing.LEAngle Fle`che de la section de l’aile
Cette dernie`re me´thode a d’abord e´te´ imple´mente´e dans Catia en re´utilisant le code re´-
sultant de la pre´ce´dente me´thode. Cependant, afin de simplifier le processus global, il a e´te´
de´cide´ d’abandonner les calculs effectue´s dans Catia. Effectivement, une partie des calculs
e´tait faite dans Matlab pour une visualisation rapide de la ge´ome´trie a` l’inte´rieur meˆme du
logiciel. Ces meˆmes calculs se retrouvaient aussi dans Catia pour la ge´ne´ration haute fide´lite´
de la ge´ome´trie. Il y avait donc redondance des calculs et une possibilite´ de divergence entre
les 2 maquettes nume´riques. Il a donc e´te´ de´cide´ d’effectuer tous les calculs dans Matlab puis
d’exporter un mode`le filaire tre`s de´taille´ dans Catia ou` les surfaces seraient finalement ge´ne´-
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re´es. Le mode`le haute fide´lite´ dans Catia est utilise´ uniquement pour les calculs subse´quents
dans Fluent.
L’imple´mentation de la forme en plan est simple et directe. La fonction spline est native
dans le logiciel Matlab et elle fut utilise´e directement pour cre´er le contour du fuselage. Les
calculs ne´cessaires pour obtenir les coordonne´es des points de controˆle a` partir des parame`tres
inge´nieurs ont e´te´ code´s dans une fonction se´pare´e.
Profils ae´rodynamiques
Une fois la forme en plan de´finie, il est ne´cessaire de fournir les profils aux diffe´rentes
sections de l’aile. Ces derniers permettent ensuite de ge´ne´rer les surfaces ae´rodynamiques
de l’avion. Deux me´thodes sont imple´mente´es pour fournir les profils. La premie`re consiste
a` importer les coordonne´es d’un profil existant a` partir d’un fichier. La seconde consiste a`
utiliser une me´thode de parame´trisation de profil nomme´ PARSEC.
La forme d’un profil peut eˆtre importe´e a` partir d’un fichier standardise´. La corde doit
eˆtre unitaire et les coordonne´es doivent eˆtre liste´es dans le sens antihoraire a` partir du bord
de fuite (x = 1), en passant par le bord d’attaque (x = 0) puis en revenant au bord de fuite.
Le format du fichier inspire´ du format ”Selig” est de´crit en annexe A.
La seconde fac¸on d’obtenir un profil consiste a` le ge´ne´rer a` l’aide de la me´thode PARSEC.
Cette dernie`re a e´te´ imple´mente´e avec les autres outils de parame´trisation ge´ome´trique. PAR-
SEC permet de ge´ne´rer aise´ment un profil a` l’aide de 11 parame`tres re´pondant e´galement
aux principes de parame`tres inge´nieurs. En effet, chacun de ceux-ci repre´sente une carac-
te´ristique ge´ome´trique particulie`re et des liens importants existent avec les caracte´ristiques
ae´rodynamiques du profil. Ceci est illustre´ a` la figure 1.5 qui de´crit les diffe´rents parame`tres
de´finissant le profil PARSEC. Une description de chacun de ceux-ci est fournie au tableau
1.2. Notez que le onzie`me parame`tre a e´te´ fixe´ a` ze´ro pour le pre´sent travail puisque les profils
ne seront pas de´cale´s au bord de fuite.
La ge´ne´ration d’un profil PARSEC est faite a` partir d’une e´quation polynomiale du sixie`me
degre´ (E´q. 1.1) de´veloppe´e par Sobieczky (1998). Une premie`re e´quation de´finit la surface
infe´rieure tandis qu’une seconde, identique, de´finit la surface supe´rieure. Pour re´soudre le
syste`me d’e´quations, il s’agit alors d’imposer des conditions frontie`res telles que des points
de controˆle (bord d’attaque, bord de fuite, point d’e´paisseur maximum) ou encore des de´rive´es
(pentes et courbures). Avec les 6 coefficients an obtenus, il est alors possible de ge´ne´rer le
profil. La me´thode est similaire a` celle ayant servi a` ge´ne´rer la famille des profils NACA a` 4
chiffres, mais avec une e´quation d’ordre supe´rieur et des parame`tres diffe´rents.
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Figure 1.5 Parame`tres de´finissant le profil PARSEC
ZPARSEC =
6∑
n=1
an(p) ·Xn−1/2 (1.1)
La me´thode de ge´ne´ration de l’avion est base´e sur l’utilisation de trois profils. Un premier
au centre de l’avion sur le plan de syme´trie, un deuxie`me a` la deuxie`me brisure et le dernier
en bout d’aile. Il s’agit d’un faible nombre de profils, mais suffisant dans le cadre d’une
conception pre´liminaire. Plus de profils a` de´finir auraient complexifie´ e´norme´ment la taˆche
de design. De plus, la forme de ceux-ci n’est pas ne´cessairement connue a` cette e´tape de la
conception.
Une fois ge´ne´re´s, les profils sont inse´re´s dans la vue en plan et proportionne´s ade´quate-
ment. Un angle d’incidence peut eˆtre ajoute´. Une correction sur l’e´paisseur du profil peut
eˆtre applique´e meˆme apre`s que ce dernier soit ge´ne´re´. Finalement, avant d’eˆtre inte´gre´s au
mode`le, tous les profils sont normalise´s. La normalisation consiste a` fixer la re´partition et
le nombre de points dans l’axe de la corde de l’aile. Le profil est de´coupe´ avec 99 points
distincts, soit 50 sur l’intrados et le meˆme nombre sur l’extrados. Il est a` noter que le point
du bord d’attaque est commun aux deux faces et positionne´ ne´cessairement a` la coordonne´e
(0, 0). La re´partition longitudinale des points suit une loi sinuso¨ıdale qui permet de concentrer
plus de points aux extre´mite´s du profil. Cette re´partition est repre´sente´e a` la figure 1.6. Les
coordonne´es sont obtenues avec une interpolation des points originaux a` l’aide d’une courbe
de type spline.
La me´thode PARSEC ainsi que le syste`me d’importation ont e´te´ inte´gre´s au programme
Matlab. La me´thode de ge´ne´ration PARSEC ayant de´ja` e´te´ code´e dans le langage C++,
elle est compile´e et inse´re´e dans Matlab comme une fonction. Les parame`tres PARSEC sont
fournis avec la re´partition des points en X et la fonction retourne alors les coordonne´es en Y
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Tableau 1.2 Parame`tres de´finissant le profil PARSEC
Parame`tre Description
rLE Rayon du bord d’attaque
ZXXup Position longitudinale du point d’e´paisseur maximale de
l’extrados
Zup E´paisseur maximale de l’extrados (en pourcentage de la
corde)
Xup Rayon de courbure du point d’e´paisseur maximale de
l’extrados
ZXXlo Position longitudinale du point d’e´paisseur maximale de
l’intrados
Zlo E´paisseur maximale de l’intrados (en pourcentage de la
corde)
Xlo Rayon de courbure du point d’e´paisseur maximale de
l’intrados
αTE Angle local de la courbe me´diane au bord de fuite
βTE Angle d’ouverture du bord de fuite
∆ZTE Ouverture du bord de fuite (en pourcentage de la corde)
ZTE De´calage vertical du bord de fuite (non utilise´ dans cette
recherche)
Figure 1.6 Re´partition des points le long du profil
de l’intrados et de l’extrados. Une fonction est aussi code´e pour normaliser les profils avec
la bonne re´partition des points. Finalement, le positionnement des profils est assure´ par une
se´rie de matrices de passage (translation, rotation et e´chelle), ce qui comple`te le mode`le filaire.
Ge´ne´ration des surfaces ae´rodynamiques
Les surfaces ae´rodynamiques sont la composante principale de la maquette nume´rique.
Leur ge´ne´ration a` partir du mode`le filaire de l’avion est complexe. L’avion est compose´ de
deux surfaces principales, celle qui de´crit l’aile et l’autre qui de´crit le fuselage. Cette e´tape
de la construction du mode`le est entie`rement automatise´e. Elle utilise la forme en plan et les
profils ge´ne´re´s pre´ce´demment tels que montre´s aux figures 1.7(a) et 1.7(b). Puisque Matlab
est un langage de programmation et non pas un logiciel de conception, il n’est pas dote´ des
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outils de ge´ne´ration de surfaces complexes. Cela rajoute donc plusieurs sous-e´tapes qui font
le sujet de cette section.
L’approche choisie pour la ge´ne´ration du fuselage est celle d’une surface multi-sections
avec interpolation line´aire entre chacune des sections de passage. Il est donc ne´cessaire de cre´er
des sections interme´diaires. Chacune de celles-ci doit eˆtre interpole´e a` partir des deux sections
extreˆmes : celle du plan de syme´trie et celle a` la jonction de l’aile. Plusieurs autres proprie´te´s
se doivent aussi d’eˆtre interpole´es telles que la forme du profil, son angle d’attaque local
ainsi que toutes les transformations de translation, de rotation et d’e´chelle ne´cessaires a` leur
bon positionnement. De plus, cette interpolation est faite de fac¸on a` respecter les conditions
ne´cessaires de tangente aux extre´mite´s. La figure 1.7(c) montre les sections interpole´es.
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(a) Forme en plan
(b) Forme en plan et profils
(c) Mode`le filaire complet incluant les sections interpole´es
(d) Mode`le complet avec surfaces ge´ne´re´es
Figure 1.7 E´tapes de la ge´ne´ration de la maquette nume´rique
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La fonction d’interpolation, celle qui de´finit la variation des parame`tres le long de l’in-
terpolation, est faite de fac¸on a` obtenir une de´rive´e nulle aux extre´mite´s. Cette de´rive´e nulle
permet de re´pondre aux contraintes de tangence. La fonction est base´e sur une sinuso¨ıde, elle
est illustre´e a` la figure 1.8. La normalisation des profils de´crite pre´ce´demment permet une
interpolation des profils point a` point. Chaque profil unitaire a ses coordonne´es en X situe´es
au meˆme endroit et il est donc possible d’interpoler les valeurs en Y directement. Les autres
parame`tres tels que l’angle d’attaque local sont interpole´s de la meˆme fac¸on. La position des
profils interme´diaires est finalement ajuste´e a` la forme en plan.
Figure 1.8 Fonction d’interpolation de la ge´ome´trie
Un total de 25 sous-sections sont ge´ne´re´es ce qui fait un mode`le filaire ayant une bonne
re´solution. La ge´ne´ration de la surface est finalement faite a` l’aile d’un maillage triangulaire
sur tous les points de tous les profils (figure 1.7(d)). 2500 points de´finissent la surface du
fuselage.
La ge´ne´ration de la section de l’aile est e´galement faite a` l’aide d’une interpolation. Puisque
l’aile consiste en une surface re´gle´e, l’interpolation de la surface est line´aire entre le profil de
la seconde brisure et celui en bout d’aile.
La dernie`re e´tape dans la ge´ne´ration de la maquette est la cre´ation des limites de la section
cabine. Cette approximation de la cabine permet d’e´valuer l’espace de la cabine et donc la
capacite´ de l’avion. Des recommandations faites par Bradley (2004) permettent de de´finir ces
limites. Suite a` ces recommandations, la cabine s’e´tend jusqu’a` 70% de la corde et est limite´e
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par la premie`re coupe late´rale.
1.3.2 Ae´rodynamique
Les calculs ae´rodynamiques sont d’une importance capitale a` la caracte´risation de l’avion.
Des me´triques telles que la finesse ae´rodynamique, la portance en croisie`re, la de´composition
de la traine´e ainsi que la traine´e au de´collage serviront a` e´valuer, notamment, la consommation
de carburant, le poids et les performances au de´collage. En fait, la majorite´ des donne´es
recueillies par les analyses ae´rodynamiques sont relatives a` la traine´e. Celle-ci est une force
difficile a` e´valuer puisqu’elle fait intervenir plusieurs phe´nome`nes complexes et impossibles a`
de´finir analytiquement. Trois types de traine´e seront e´tudie´s : la traine´e parasite, la traine´e
induite et la traine´e de compressibilite´. De plus, deux phases de vol seront e´tudie´es en de´tail :
la phase initiale de croisie`re et la phase initiale de monte´e.
Les calculs ae´rodynamiques peuvent rapidement devenir couˆteux en temps de calcul, c’est
pourquoi des me´thodes empiriques ont e´te´ utilise´es autant que possible. Cependant, comme
mentionne´ pre´ce´demment, la forme de l’avion a` fuselage inte´gre´ est comple`tement diffe´rente
de celle des avions classiques. La grande fle`che du bord d’attaque du fuselage est source
d’effets tridimensionnels importants et elle invalide de nombreux calculs empiriques. Les
me´thodes empiriques se trouvent alors limite´es et donc des me´thodes nume´riques de basse
fide´lite´ doivent eˆtre utilise´es. Plus de de´tails sont fournis dans les paragraphes suivants.
Calcul de la portance
Le premier calcul ae´rodynamique effectue´ est celui de la portance en re´gime de croisie`re.
La portance est un pre´requis a` l’obtention des diffe´rentes formes de traine´e. Au moment de
lancer les calculs, le poids de l’avion n’est pas connu et il ne sera calcule´ que lors des e´tapes
subse´quentes. Toutefois, il est ne´cessaire au calcul de la portance. Une de´pendance cyclique
existe donc entre le poids et les caracte´ristiques ae´rodynamiques. C’est pour cette raison que
les calculs sont effectue´s de manie`re ite´rative. Il est donc ne´cessaire d’initialiser les calculs
avant de les lancer en boucle et un poids initial doit donc eˆtre e´value´. Pour ce faire, une
e´quation empirique tre`s simple permet de donner une approximation du poids a` partir des
dimensions ge´ne´rales de l’avion. La forme de l’e´quation 1.2 a e´te´ fournie par Franc¸ois Brophy
de chez Pratt & Witney Canada.
MTOW = 45(b · S)0.7 (1.2)
ou` b est l’envergure totale de l’avion (ft) et S est l’aire de re´fe´rence de la forme en plan
(sq ft). Ces valeurs sont de´termine´es a` partir de la ge´ome´trie ge´ne´re´e pre´ce´demment. Le
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coefficient ”0.7” fut fourni par Franc¸ois Brophy tandis que j’ai moi-meˆme e´value´ le coefficient
”45” a` l’aide de donne´es historiques sur des avions existants. Cette e´quation permet une
estimation ade´quate du poids maximum total au de´collage (MTOW) pour l’initialisation des
calculs. Une fois la premie`re boucle de calculs comple´te´e, la valeur calcule´e par le module de
poids est utilise´e plutoˆt que celle obtenue par l’e´quation 1.2.
Le coefficient de portance en phase de croisie`re est e´value´ en se basant sur les conditions
initiales de croisie`re et le poids total au de´collage de l’avion. Un module permet de calculer
l’atmosphe`re standard en fonction des conditions de croisie`re e´tablies dans les requis. Ce
module est base´ sur la norme ISO 2533 :1975 (ISO, 1975). Avec la vitesse de croisie`re, les
conditions atmosphe´riques a` l’altitude de croisie`re, le poids de l’avion et sa surface portante,
il est finalement possible de calculer le coefficient de portance (CL) par :
CL =
MTOW
1
2
ρV 2S
(1.3)
ou` V de´signe la vitesse en croisie`re (m/s) et ρ la densite´ en croisie`re (Kg/m3). Afin
de simplifier les calculs, le poids au de´collage est utilise´ et il est plus e´leve´ que la valeur
re´elle en croisie`re. De plus, le coefficient de portance n’est pas constant en croisie`re bien que
ce calcul l’estime comme tel. Ces approximations sont faites dans le but de simplifier les
calculs. Autrement, il aurait e´te´ ne´cessaire de de´composer la phase de croisie`re et d’utiliser
une multitude de facteurs de correction pour mieux e´valuer le vrai poids et la vraie portance.
Calcul de la traine´e induite
La traine´e induite est une source de traine´e majeure. Comme le dit son nom, elle est
induite par la portance de l’aile. Donc, plus la portance est e´leve´e, plus cette traine´e sera
grande. Une formule analytique permettant de calculer le coefficient de traine´e induite (CDi)
existe et se pre´sente comme suit :
CDi =
C2L
piAe
(1.4)
ou` A est l’allongement de l’aile et e est le coefficient d’Oswald. Celui-ci est un facteur
de correction qui repre´sente l’efficacite´ de l’aile re´elle compare´e a` une aile ide´ale ayant un
allongement identique. Il caracte´rise la re´partition de la portance et ne s’applique qu’a` la
forme induite de traine´e. L’aile ide´ale correspond a` une re´partition de forme elliptique de la
portance le long de l’envergure. Son e´valuation est centrale au calcul de la traine´e induite et
n’est pas de´finie par une formule analytique. Le coefficient d’Oswald de´pend d’une multitude
de facteurs ; la forme en plan, la fle`che, l’allongement, les conditions de vol, les profils utilise´s
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et le gauchissement (twist) de l’aile, tous doivent eˆtre conside´re´s lors de son e´valuation. Il
existe certaines me´thodes empiriques (Raymer, 2006) (Abbott and Von Doenhoff, 1959) pour
l’e´valuer, mais elles comportent plusieurs limitations.
En raison de la nature complexe de la forme de l’avion et de ses effets ae´rodynamiques
3D, les me´thodes empiriques existantes ne permettent pas une approximation ade´quate de ce
coefficient. Les plus comple`tes d’entre elles sont limite´es a` des ailes trape´zo¨ıdales et peuvent
tout juste tenir compte du gauchissement. Une alternative est d’utiliser une me´thode nume´-
rique basse fide´lite´ nomme´e Vortex Lattice Method. Cette dernie`re permet de mode´liser les
surfaces portantes afin d’en de´terminer la portance, sa re´partition le long de son envergure
et finalement la traine´e induite. La mode´lisation ge´ome´trique est rudimentaire et se limite
a` la surface me´diane de l’aile. La forme des profils n’est donc pas mode´lise´e. Le calcul est
fait sur l’hypothe`se d’un e´coulement potentiel. La ge´ome´trie est de´compose´e en panneaux sur
lesquels sont positionne´s des tourbillons en fer a` cheval. Il en re´sulte un syste`me d’e´quations
qui, une fois re´solu, fournit des informations sur la distribution de la force.
Plutoˆt que de programmer cette me´thode, un logiciel existant a e´te´ utilise´. Athena Vortex
Lattice (AVL) est un programme gratuit, au code source ouvert et sous licence publique ge´-
ne´rale GNU (Drela and Harold, 2008). Il a e´te´ de´veloppe´ au MIT par Mark Drela et Harold
Youngren. Ce logiciel a e´te´ choisi, car il exige un tre`s faible couˆt en ressources informatiques
et, de plus, permet de calculer des me´triques de stabilite´ qui seront essentielles a` la conti-
nuite´ du projet. Il est possible d’y mode´liser une grande varie´te´ de formes en plan, incluant
la cambrure, les die`dres et le gauchissement de l’aile. Bien que les chocs supersoniques ne
puissent eˆtre simule´s, une correction de Prandl-Glauert est applique´e pour les vitesses plus
e´leve´es. Finalement, une correction du CLα , la de´rive´e du coefficient de portance, est faite en
fonction de l’e´paisseur locale du profil.
Son imple´mentation requiert plusieurs e´tapes. Le programme est un exe´cutable dans une
interface de type ”invite de commande”. Il est possible de l’exe´cuter en lot (batch mode),
mais un stratage`me est ne´cessaire pour y arriver. La ge´ome´trie est importe´e dans un format
de´die´ et les re´sultats peuvent eˆtre exporte´s en format texte. A` l’inte´rieur d’AVL, la solution
est obtenue par ite´ration de l’angle d’attaque et converge´e afin d’atteindre le CL calcule´
pre´ce´demment en re´gime de croisie`re.
L’imple´mentation est faite comme suit. Tout d’abord la ge´ome´trie est importe´e dans le
logiciel. Une fonction Matlab permet donc d’exporter un fichier de ge´ome´trie au format natif
d’AVL. Ce fichier inclut les donne´es ge´ne´rales telles que les dimensions de re´fe´rence et la
ge´ome´trie discre´tise´e. Cette dernie`re est discre´tise´e en sections le long de l’aile. Pour chacune
de celles-ci sont fournis la position, la corde et le profil (pour obtenir la courbe me´diane). Il
existe une quantite´ d’autres options qui ne seront pas de´crites dans le cadre de ce travail. Un
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aperc¸u de la ge´ome´trie importe´e dans AVL est pre´sente´ a` la figure 1.9. Celle-ci est discre´tise´e
a` l’aide de 780 panneaux sur une grille de 78 x 10 panneaux.
Figure 1.9 Repre´sentation ge´ome´trique d’un avion a` fuselage inte´gre´ dans AVL
Le programme est ensuite exe´cute´ depuis Matlab, mais pour le controˆler une se´rie de
commandes doivent lui eˆtre fournies. Un stratage`me permet d’effectuer ces manœuvres. Tout
d’abord un batch file de Windows est appele´ et exe´cute une commande spe´cifique :
Csc r ip t . exe //B // nologo AVL. vbs | av l . exe
Cette commande appelle l’engin d’exe´cution script de Windows et lui demande de lancer
un script re´dige´ dans le langage VBScript. Ce dernier est pre´sente´ a` l’annexe B. Premie`rement,
l’exe´cutable du logiciel AVL est lance´ et le script va ensuite passer les commandes ne´cessaires
pour le controˆler. Habituellement, AVL est utilise´ a` travers une interface utilisateur, mais
de cette manie`re le script VBScript e´mule les commandes entre´es par un utilisateur. Le
script va donc effectuer plusieurs ope´rations dans AVL : importer la ge´ome´trie, configurer
les parame`tres d’analyse, lancer l’analyse et finalement sauvegarder les re´sultats dans des
fichiers. Selon la de´finition de´sire´e et la puissance de calcul disponible, l’exe´cution se fait en
quelques secondes.
AVL produit 2 fichiers de re´sultats. Le premier contient les forces applique´es sur la ge´o-
me´trie, desquelles seront utilise´s le coefficient d’Oswald et les diffe´rentes de´rive´es utiles a` la
stabilite´. Un second fichier contient la re´partition des forces le long de l’envergure de l’aile.
Les coefficients de portance locaux ainsi que la charge totale locale sont des donne´es utiles
pour analyser les correctifs a` apporter a` la forme en plan afin de re´duire la traine´e induite et
le de´crochage en bout d’aile. Le coefficient d’Oswald obtenu sera inte´gre´ a` l’e´quation 1.4 afin
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d’obtenir le coefficient de traine´e induite.
Calcul de la traine´e parasite
La seconde source de traine´e calcule´e est celle de type parasite. Celle-ci se de´compose en
3 sous-types : la traine´e de frottement, la traine´e de forme et la traine´e d’interfe´rence.
La traine´e de frottement est due au frottement de l’air a` la surface de l’avion. Elle est
proportionnelle a` la surface mouille´e de l’avion.
La traine´e de forme est e´galement nomme´e traine´e de pression. Dans un e´coulement
ide´alise´, l’e´coulement autour d’un objet, comme une aile, est re´versible et la pression initiale
est retrouve´e apre`s le passage de l’obstacle. Toutefois, en pratique, il n’est pas potentiel.
Des phe´nome`nes instationnaires, de la viscosite´ et de la compressibilite´ se produisent et sont
sources d’une chute de pression apre`s l’obstacle. Cette chute de pression est la source de la
traine´e de forme.
La traine´e d’interfe´rence est due aux interfe´rences entre les diffe´rentes parties de l’avion.
La jonction de 2 composantes, telle qu’un pyloˆne sur une aile, cre´e des perturbations dans
l’e´coulement au niveau de la couche limite et parfois meˆme un de´collement. L’avion a` fuselage
inte´gre´ pre´sente une faible traine´e d’interfe´rence en raison de son haut niveau d’inte´gration.
Cette traine´e tient compte ne´anmoins de la jonction des nacelles et des pyloˆnes sur l’avion,
de tous les instruments installe´s a` l’exte´rieur et des irre´gularite´s en surface telles que celles
dues aux surfaces de controˆle.
Toujours dans le but d’acce´le´rer les calculs, une me´thode empirique est utilise´e pour
calculer ces traine´es. Les 2 premie`res formes de traine´e sont calcule´es ensemble a` l’aide d’une
me´thode base´e sur le facteur de forme et la de´composition en bande de l’aile.
Tout d’abord, la me´thode oblige a` de´composer les surfaces ae´rodynamiques en bandes.
Chacune de ces bandes est ensuite analyse´e inde´pendamment pour de´terminer un coefficient
de traine´e local. Ces bandes sont finalement combine´es par un calcul inte´gral afin d’obtenir
les forces totales en jeu.
Lors de la construction des surfaces, la ge´ome´trie avait de´ja` e´te´ de´compose´e en 25 sec-
tions sur le fuselage, plus une autre pour l’aile. Ces sections seront re´utilise´es pour ce calcul
ae´rodynamique. Ces calculs exigent une multitude de nouvelles informations sur les sections.
Alors, pour chacune d’elles sont calcule´s le nombre de Reynolds local, l’e´paisseur maximale
du profil, la position longitudinale ou` se situe cette e´paisseur maximale, la fle`che locale a`
cette position d’e´paisseur maximale ainsi que le nombre de Mach. Une fois ces proprie´te´s
obtenues, il reste a` effectuer les calculs pour obtenir les coefficients de traine´e locaux. Ces
coefficients sont calcule´s a` partir d’une se´rie de calculs empiriques. Le coefficient de traine´e
est base´ sur le coefficient de friction d’une plaque plane e´quivalente multiplie´e a` un facteur
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de correction nomme´ facteur de forme, donne´ par :
Cd0 = Cf · FF (1.5)
ou` Cf est le coefficient de friction local pour une plaque plane et FF est le facteur de
forme.
L’e´quation 1.6 permet de trouver le coefficient de friction d’une plaque plane (Raymer,
2006). Ce coefficient calcule la friction d’une plaque plane de dimensions e´quivalentes a` l’aile
et soumise aux meˆmes conditions d’e´coulement.
Cf =
0.455
(log10R)
2.58(1 + 0.144M2)0.65
(1.6)
ou` R est le nombre de Reynolds de la bande analyse´e et M le nombre de Mach de
l’e´coulement. Le nombre de Reynolds est de´termine´ d’une fac¸on particulie`re qui sera de´crite
a` la suite de cette section. Ce coefficient de friction suppose un e´coulement turbulent.
Le facteur de forme est de´termine´ graˆce a` l’e´quation 1.7 :
FF =
(
1 +
0.6
(x/c)m
(
t
c
)
+ 100
(
t
c
)4)(
1.34M0.18(cos Λm)
0.28
)
(1.7)
ou` t/c est l’e´paisseur relative maximale du profil, (x/c)m est la position relative de l’e´pais-
seur maximale et Λm est la fle`che locale a` la position de l’e´paisseur maximale.
Le facteur de forme est d’une valeur le´ge`rement supe´rieure a` 2. Celle-ci est minimalement
de 2 puisqu’il y a 2 faces expose´es du profil. La valeur le´ge`rement supe´rieure a` 2 est due
aux pertes de pression. Cette e´quation du facteur de forme a e´te´ choisie suivant l’analyse des
diffe´rentes e´quations publie´es par Gur et al. (2010). L’e´quation choisie, celle de Raymer, est
la plus comple`te et donc possiblement la plus encline a` conside´rer les complexite´s du fuselage
inte´gre´. Elle est applicable jusqu’a` une vitesse atteignant le Mach de divergence de traine´e.
Ces formules ne permettent pas de pre´dire le de´crochage. Cependant dans les conditions
de croisie`re normales, ce de´crochage est rare ou faible. De plus, la formule du facteur de forme
est empirique et il est plausible de supposer que l’on tienne compte des faibles de´crochages
pre`s du bord de fuite.
Une fois les coefficients de traine´e locaux obtenus pour toutes les sections, ceux-ci sont
inte´gre´s sur la surface entie`re pour de´terminer le coefficient global. L’e´quation suivante, pro-
venant de Torenbeek (1982), est utilise´e pour inte´grer la traine´e :
CD0 =
2
S
∫ b/2
0
Cd0c dy (1.8)
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ou` c est la corde moyenne de la bande.
Calcul du nombre de Reynolds Le nombre de Reynolds est une valeur adimensionnelle
repre´sentant le rapport entre les forces d’inertie et les forces visqueuses et il permet de de´finir
le re´gime de l’e´coulement (laminaire ou turbulent). Dans le cas d’un avion et pour les calculs
de friction utilise´s pre´ce´demment, des corrections doivent eˆtre apporte´es. La rugosite´ de la
surface peut influencer la zone de transition. Trois e´quations seront donc utilise´es, et selon
les conditions de l’e´coulement, la bonne sera choisie. La premie`re est l’e´quation originale du
nombre de Reynolds fournie a` l’e´quation 1.9. Les 2 autres sont des e´quations corrige´es afin de
conside´rer la rugosite´. L’e´quation 1.10 s’applique pour les e´coulements subsoniques tandis que
l’e´quation 1.11 s’applique pour les e´coulements transsoniques. Selon le re´gime, le nombre de
Reynolds e´tant calcule´ comme le plus faible entre l’e´quation classique et l’e´quation corrige´e
doit eˆtre utilise´ dans les calculs.
E´quation classique :
R =
ρV `
µ
(1.9)
E´quation modifie´e - subsonique :
Rcutoff−sub = 38.21(`/k)1.053 (1.10)
E´quation modifie´e - transonique :
Rcutoff−trans = 44.62(`/k)1.053M1.16 (1.11)
Dans ces e´quations, ρ est la densite´ atmosphe´rique, V la vitesse locale projete´e, ` la corde
du profil, µ la viscosite´ dynamique et k la valeur de la rugosite´ de la surface. Base´ sur les
notes de cours de Jean-Francois Viau, k a e´te´ fixe´ a` 6.34× 10−6 (ft) (Viau, 2008).
La traine´e d’interfe´rence a e´te´ calcule´e en ajoutant un facteur de correction de 8% sur la
traine´e totale (parasite, induite et d’onde). Ce facteur a e´te´ fourni par Jean-Francois Viau
dans ses notes de cours.
Calcul de la traine´e d’onde
La traine´e d’onde est la dernie`re source de traine´e a` eˆtre calcule´e dans le module d’ae´rody-
namique. Elle re´sulte de la cre´ation d’entropie au travers d’un choc. Les chocs se produisent
lors d’e´coulements supersoniques, mais a` des vitesses transsoniques, l’e´coulement acce´le´re´ au-
tour de l’aile peut cre´er des zones supersoniques. Ces phe´nome`nes commencent a` apparaˆıtre
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a` des vitesses proches de Mach 0.7 sur les avions modernes.
Il existe plusieurs me´thodes nume´riques pour estimer cette forme de traine´e. Les analyses
d’e´coulement fluide par volumes finis CFD sont efficaces, mais elles sont cependant tre`s
couˆteuses en temps dans le cadre de la conception pre´liminaire. Des me´thodes empiriques
sont donc utilise´es.
Une me´thode empirique des plus populaires est base´e sur l’e´quation de Korn et sur l’e´qua-
tion de quatrie`me ordre de Lock. Celle-ci est de´crite par Gur et al. (2010). Cette me´thode
s’applique apre`s une de´composition de l’aile en bandes de la meˆme fac¸on que pour la traine´e
parasite. L’e´quation de Korn (eq. 1.12) permet, dans un premier temps, de de´terminer le
Mach de divergence de la traine´e d’onde (MDD). Il s’agit de la vitesse ou` la traine´e d’onde
atteint un coefficient de 0.002. En se basant sur la pente qui de´crit l’augmentation de la
traine´e d’onde, il est ensuite possible de de´terminer le Mach critique (eq. 1.13) auquel de´bute
la traine´e d’onde. Finalement la loi de Lock de quatrie`me degre´ (eq. 1.14) permet d’obtenir
le coefficient de traine´e d’onde CdW .
E´quation de Korn :
MDD cos Λ0.5 +
Cl
10 cos2 Λ0.5
+
t/c
cos Λ0.5
= κA (1.12)
Mach critique (Mcr) :
Mcr = MDD − 3
√
0.1
80
(1.13)
Loi de Lock du 4e degre´ :
CdW =
{
0 si M ≤Mcr
20(M −Mcr)4 si M > Mcr
(1.14)
ou` Λ0.5 est la fle`che a` 50% de la corde du profil et κA est le facteur de Korn.
Le facteur de Korn peut prendre plusieurs valeurs selon le niveau technologique des profils
utilise´s. Pour un profil conventionnel κA = 0.87, tandis que pour un profil supercritique
κA = 0.95. Le coefficient s’appliquant au profil supercritique est utilise´ puisque les profils de
l’aile d’un avion a` fuselage inte´gre´ sont typiquement supercritiques.
Une fois le coefficient local de traine´e d’onde obtenu, l’e´quation 1.8 est re´utilise´e pour
inte´grer la traine´e d’onde sur l’aile entie`re et ainsi obtenir le coefficient de traine´e d’onde
global.
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Synthe`se des calculs ae´rodynamiques
Une fois le coefficient de portance et les diffe´rents coefficients de traine´e obtenus, il est
possible de de´terminer les coefficients ae´rodynamiques globaux.
Le coefficient de traine´e global est obtenu en sommant les 3 formes de traine´e :
CD = (CDi + CD0 + CDW )× 1.08 (1.15)
ou` le coefficient 1.08 correspond au facteur de la traine´e d’interfe´rence.
La finesse de l’avion est calcule´e comme suit :
Finesse =
CL
CD
(1.16)
1.3.3 Poids et centrage
Le calcul du poids est un e´le´ment central a` la caracte´risation de l’avion. Il est un pre´requis
aux calculs de performance et de stabilite´. Une approche avec de´composition du poids par
composante est utilise´e. Dans un premier temps, cette section de´crit les calculs relatifs au
poids de chacune des composantes, et dans un deuxie`me temps, elle de´crit la me´thode de
calcul pour e´valuer la quantite´ d’essence et les poids totaux de l’avion.
Calcul du poids par composante
L’approche par composante a e´te´ choisie car elle permet une approximation beaucoup
plus pre´cise du poids final de l’avion. Le poids des composantes est estime´ a` l’aide de for-
mules empiriques. De plus, cette me´thode permet de positionner chacune des composantes
pour obtenir le centre de gravite´ de l’avion. Des formules sont disponibles dans la litte´rature
(Raymer, 2006) (Roskam, 1990) (Torenbeek, 1982), celles-ci ayant e´te´ de´veloppe´es pour des
avions classiques. Bien que l’avion a` fuselage inte´gre´ soit globalement tre`s diffe´rent de l’avion
classique, plusieurs composantes restent identiques ou tre`s similaires. Suite a` une e´valuation
critique des formules propose´es, il est possible de de´terminer celles qui restent valides : les
syste`mes avioniques, e´lectriques, hydrauliques, de de´givrage, la peinture, les fournitures in-
te´rieures, les nacelles et pyloˆnes et les trains d’atterrissage sont des composantes dont les
formules ont e´te´ re´utilise´es tel quel ou avec des modifications ne´gligeables. Pour les compo-
santes spe´cifiques au fuselage inte´gre´, il est ne´cessaire de de´river de nouvelles e´quations ou
encore d’en modifier des existantes pour les adapter aux particularite´s.
Le fuselage de ce nouveau concept est ce qui fait son unicite´, aucune formule classique ne
permet d’en estimer le poids. Cependant, Bradley (2004) fournit deux formules permettant
d’e´valuer le poids de la cabine et de la section arrie`re du Blended Wing Body. Ce sont ces
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deux formules que nous avons utilise´es dans le pre´sent travail. Elles sont base´es sur les e´tudes
mene´es a` la NASA et font suite a` des calculs structuraux. La section centrale se trouve de´com-
pose´e en deux parties distinctes : la section avant qui inclut la cabine pressurise´e et la section
arrie`re, non pressurise´e, qui abrite des syste`mes et qui supportera les moteurs. La de´finition
ge´ome´trique de la cabine, telle que de´crite pre´ce´demment, limite la cabine pressurise´e a` 70%
de la corde. C’est cette limite qui se´pare les deux sous-sections pour les calculs. Bradley a
obtenu la formule du poids du fuselage a` partir d’une re´gression effectue´e avec des donne´es
d’analyses par e´le´ments finis. Un fuselage a` simple paroi est conside´re´, ou` la simple paroi
supporte les contraintes lie´es a` la pressurisation et de´finit la forme ae´rodynamique externe.
La formule de la section arrie`re est inspire´e de celle d’un stabilisateur horizontal mais ajuste´e
pour tenir compte de la charge des moteurs qui y sont installe´s.
Une nouvelle formule a e´te´ de´veloppe´e pour le poids des moteurs. Les concepts d’avion
a` fuselage inte´gre´ sont de´veloppe´s dans une perspective d’une sortie future. Cependant, la
litte´rature ne propose pas de formules de poids moteur adapte´es aux ge´ne´rations futures
de moteur (Svoboda, 2000). Plusieurs formules ne tiennent pas compte du taux de dilution
(BPR) et elles sont base´es sur des moteurs dont le BPR est ge´ne´ralement faible. Une surface de
re´ponse a donc e´te´ construite a` partir d’une base de donne´es volumineuse de moteurs actuels
(Meier, 2005), dont certains a` plus haut taux de dilution, afin d’interpoler et d’extrapoler le
poids des moteurs a` des taux de dilution plus e´leve´s. La formule qui en re´sulte est la suivante :
EngineWeight = 37.31 + 0.01647 · T − 7.161× 10−7 · T 2 + 0.008675 · T ·BPR (1.17)
ou` BPR est le taux de dilution et T est la pousse´e moteur statique au sol (lbs). L’annexe
C de´crit le cheminement qui a permis d’obtenir cette formule en fonction de la pousse´e mais
aussi du taux de dilution.
L’aile de l’avion a` fuselage inte´gre´ est similaire a` celle d’un avion classique. Cependant,
sur l’avion classique, l’aile supporte le poids entier de l’avion. Dans le cas de l’avion a` fuselage
inte´gre´, la section de l’aile ne supporte qu’une fraction du poids total. Les calculs effectue´s
dans AVL permettant d’e´valuer la re´partition de la portance sur l’avion, la charge de l’aile
peut eˆtre isole´e et e´value´e a` l’aide d’une inte´gration. La formule du poids de l’aile est donc
corrige´e en utilisant cette fraction de la masse totale comme charge totale.
Le poids des fournitures inte´rieures inclut une multitude d’e´le´ments : les sie`ges, les e´le´-
ments de la cuisinette et du service aux passagers, les installations sanitaires, les installations
relatives au personnel de bord et la finition inte´rieure. Tous ces poids sont base´s sur les di-
mensions de la cabine et le nombre de passagers est de´termine´ selon ses dimensions de´crites
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pre´ce´demment dans la section de la ge´ome´trie.
Le tableau 1.3 re´sume les formules utilise´es ainsi que leur provenance. L’annexe D pre´sente
un formulaire du poids de toutes les composantes utilise´es.
Calcul de la quantite´ de carburant
Le poids d’un avion ne se limite pas seulement a` ses composantes, mais e´galement au
carburant et a` la charge utile qu’il transporte. La charge utile est bien connue puisqu’elle
de´pend directement du nombre de passagers et du cargo. Le poids du carburant de´pend
d’une multitude de parame`tres tels que les performances de l’avion et la mission effectue´e.
L’e´valuation du poids de carburant est base´e sur un ratio entre la masse de carburant et
celui de l’avion. La mission est de´compose´e en plusieurs phases et pour chacune de celles-ci
une fraction de carburant utilise´e est attribue´e ou estime´e. La formule permettant d’obtenir
le ratio entre la masse du carburant et celui de l’avion est donne´e a` l’e´quation 1.18. Le tableau
1.4 pre´sente les diffe´rentes fractions utilise´es dans la formule ainsi que leur valeur, elle sont
tire´es de Viau (2008). Ces fractions repre´sentent la variation du poids total de l’avion due au
carburant consomme´. Pour la fraction de la phase de croisie`re, cette fraction est calcule´e a`
l’aide de la formule de Bre´guet pre´sente´ a` l’e´quation 1.19.
MFuel/MTOW = 1.06 ∗ (1− FTakeOff × FClimb × FCruise × FDescent × FLand) (1.18)
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Tableau 1.3 Formules du poids des composantes
Composante Note Source
Fuselage Re´gression base´e sur une analyse par
e´le´ment fini
Bradley (2004)
Fuselage arrie`re Base´ sur l’e´quation d’un stabilisateur
horizontal ajuste´ pour supporter des
moteurs
Bradley (2004)
Aile Formule ajuste´e au ratio de portance
supporte´ par l’aile, -15% si utilisation
de composite
Viau (2008)
Moteur Formule originale, de´veloppe´e a` l’aide
d’une re´gression
-
Nacelles Commun aux avions classiques, -10%
pour utilisation de composites
Raymer (2006)
Pyloˆne Commun aux avions classiques Viau (2008)
Syste`me de controˆle
moteur
Commun aux avions classiques Raymer (2006)
Syste`mes carburants Commun aux avions classiques Viau (2008)
De´marreur moteur Commun aux avions classiques Raymer (2006)
Train d’atterrissage
avant
Commun aux avions classiques Torenbeek (1982)
Train d’atterrissage
arrie`re
Commun aux avions classiques Torenbeek (1982)
Surface de controˆle Commun aux avions classiques Viau (2008)
Syste`mes
hydrauliques
Commun aux avions classiques Torenbeek (1982)
Syste`me e´lectrique Commun aux avions classiques Viau (2008)
De´givreur Commun aux avions classiques Raymer (2006)
Accessoires Commun aux avions classiques Raymer (2006)
Unite´ de puissance
auxiliaire (APU)
Commun aux avions classiques Roskam (1990)
Peinture Commun aux avions classiques Roskam (1990)
Finition cabine Commun aux avions classiques / Ajuste´
aux dimensions cabine du fuselage inte´-
gre´
Divers
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ou` MFuel est la masse de carburant ne´cessaire a` la mission et ”1.06” est la re´serve de
carburant.
Tableau 1.4 Fractions de carburant des phases de vols
Phase de vol Sigle fractions
Taxi et de´collage FTakeOff 0.970
Monte´e FClimb 0.985
Croisie`re FCruise E´quation de Bre´guet
Descente FDescent 0.9925
Atterrissage et Taxi FLand 0.9945
L’e´quation de Bre´guet utilise´e pour e´valuer la fraction de carburant en croisie`re est la
suivante :
FCruise = exp
−R · C
V · L/D (1.19)
ou` R est la porte´e en croisie`re, C est la consommation de carburant spe´cifique, V est la
vitesse de croisie`re et L/D est la finesse de l’avion.
Finalement, un surplus de 6% est ajoute´ au poids total de carburant afin de conside´rer la
re´serve de carburant et celui inutilisable emprisonne´ dans les ailes.
Synthe`se du poids et centrage de l’avion
Une fois que le poids des composantes, du carburant et du cargo est connu, il est possible
de de´terminer les diffe´rents groupes de poids. Le premier est le poids manufacturier a` vide ou
Manufacturer’s Weight Empty (MWE). Il inclut la structure, les syste`mes, la motorisation, et
l’e´quipement fixe. Le second est le poids ope´rationnel ou Operational Empty Weight (OEW)
qui inclut le poids du manufacturier additionne´ du poids des items ope´rationnels tels que l’eau,
l’e´quipage et autres consommables a` l’exception du carburant. Finalement, le dernier poids
a` eˆtre estime´ est le poids maximum au de´collage ou Maximum Takeoff Weight (MTOW).
Ce dernier correspond au poids maximum possible de l’avion. Il s’agit du poids ope´rationnel
de l’avion additionne´ du poids de l’essence, des passagers et du cargo. Celui-ci est e´value´ en
conside´rant la mission fournie initialement comme mission maximale en terme de passagers
et de distance.
Puisque les formules relatives au poids sont parfois fonctions du MTOW, son processus de
calcul est ite´ratif. De plus, le calcul du montant de carburant de´pend de la finesse de l’avion
qui est elle-meˆme de´pendante du poids.
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Le calcul du centre de gravite´ est effectue´ en paralle`le de celui du poids. Pour chaque
composante la position longitudinale de son centre de gravite´ est calcule´e. La majorite´ des
composantes sont positionne´es selon la forme de l’avion, et des e´quations ont e´te´ de´veloppe´es
pour du positionnement relatif. D’autres positions sont base´es sur des formules spe´cifiques.
Par exemple, celle du centre de gravite´ du carburant est de´termine´e graˆce a` la formule de
Torenbeek (1982), applicable aux ailes trape´zo¨ıdales. Elle est utile a` la de´termination de la
stabilite´.
1.3.4 Stabilite´
La stabilite´ est une des caracte´ristiques importantes d’un avion et est particulie`rement
sensible dans le cas de l’avion a` fuselage inte´gre´. Plusieurs recherches dans le domaine ne´-
gligent celle-ci dans les calculs initiaux. La stabilite´ est capitale au fonctionnement de l’avion
et lorsqu’elle est de´ficiente, elle peut ruiner imme´diatement un concept. Il est donc de la plus
haute importance de la conside´rer lors de la conception pre´liminaire. Une forme de stabilite´
est e´tudie´e en particulier : il s’agit de la stabilite´ longitudinale statique. Des donne´es sur
l’e´quilibrage (trim) de l’avion sont e´galement analyse´es.
La premie`re forme de stabilite´ concerne l’e´quilibrage du moment dans l’axe du tangage.
Dans le cas d’un avion de type aile volante, il y a 3 sources principales de ce moment : celui
cause´ par l’aile, celui cause´ par la pousse´e des moteurs et celui duˆ au de´calage entre le centre
de gravite´ et le centre de portance ae´rodynamique. Ces moments sont totalise´s autour du CG
dans l’e´quation 1.20.
MCG = L(XCG −XCA) +MAile + T (∆lT ) (1.20)
ou` L est la portance de l’avion, T la pousse´e motrice, MAile le moment piqueur de l’aile,
XCG la position longitudinale du centre de gravite´, XCA la position longitudinale du centre de
portance et ∆lT la distance verticale entre le centre de gravite´ et l’axe de la pousse´e moteur.
Dans le cas pre´sent, le moment cre´e´ par la pousse´e moteur n’est pas conside´re´ afin de
simplifier le processus de calcul. Parmi les moyens d’obtenir un avion e´quilibre´, il y a la
possibilite´ de modifier les profils d’aile afin de modifier le facteur MAile, ou encore de de´fle´chir
les surfaces de controˆle sur le bord de fuite au de´triment des performances.
Le logiciel AVL utilise´ pre´ce´demment pour obtenir la traine´e induite permet de de´terminer
le moment longitudinal total. A` l’aide de ce re´sultat, il est possible de de´terminer la position
du centre de gravite´ qui e´quilibrerait l’avion. Des me´thodes empiriques existent pour e´valuer
ce moment, mais elles sont de faible pre´cision et complexes a` mettre en œuvre, puisqu’il
est ne´cessaire d’e´valuer le moment des profils individuellement. Bien que la de´finition de la
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ge´ome´trie dans AVL soit limite´e, ce dernier offre une estimation ade´quate du moment pour
un processus de conception initiale.
La stabilite´ longitudinale statique est celle qui se trouve dans l’axe de tangage. Elle
consiste en la faculte´ de l’avion a` retrouver son attitude initiale apre`s une perturbation. Lors
d’un changement de l’angle d’attaque, un avion stable cre´e un moment inverse afin de faire
opposition a` ce changement. Cette re´action est exprime´e par la de´rive´e du moment en tangage
(Cmα ), ou` sa valeur est ne´gative pour un avion stable. L’e´quation 1.21 permet de de´terminer
cette de´rive´e.
Cmα = CLα(X¯CG − X¯CA) (1.21)
ou` CLα est la de´rive´e du coefficient de portance, X¯CG est la position du CG note´e de fac¸on
fractionnelle base´e sur la corde ae´rodynamique moyenne (X¯CG = XCG/MAC) et X¯CA est la
position longitudinale du centre de portance note´e de fac¸on fractionnelle base´e sur la corde
ae´rodynamique moyenne (X¯CA = XCA/MAC). La contribution due a` la motorisation a e´te´
retire´e de l’e´quation, puisque sa valeur est ne´gligeable et complexe a` estimer.
Le point ou` Cmα = 0 se nomme le point neutre (Xnp). Ce point repre´sente la position du
centre de gravite´ ou` la stabilite´ est nulle. Lorsque le CG se situe devant ce point, l’avion est
stable. La distance entre le point neutre et le CG se nomme la marge de stabilite´. Cette marge
est ge´ne´ralement exprime´e sous forme de fraction sur la corde ae´rodynamique moyenne afin
d’obtenir une valeur exprime´e en pourcentage. L’avion de transport classique a ge´ne´ralement
une marge de stabilite´ proche des 10%.
Encore une fois, le logiciel AVL fournit la position du point neutre. Graˆce au centre de
gravite´ calcule´ pre´ce´demment, il est alors possible de de´terminer la marge de stabilite´ de
l’avion.
1.3.5 Performances
La performance d’un avion est un terme large qui regroupe plusieurs caracte´ristiques. La
consommation de carburant pour une mission donne´e ou encore la finesse ae´rodynamique
sont de bons indicateurs de performance. Du point de vue de la conception, il est meˆme
possible de conside´rer la masse totale de l’avion comme un indicateur de performance. Ces
caracte´ristiques se retrouvent souvent dans des cahiers de charge comme cible ou contrainte
lors de la conception d’un avion. Il existe cependant d’autres caracte´ristiques de performance
importantes qui se retrouvent ge´ne´ralement comme des contraintes de design. Il devient donc
important de les e´valuer.
La longueur de piste balance´e (Balanced Field Lenght ou BFL) correspond a` la longueur
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de piste minimale ne´cessaire a` la re´alisation d’un de´collage rejete´. Cette distance est calcule´e
pour une condition particulie`re de´crite par le chargement de l’avion, la tempe´rature, l’altitude
de la piste et par la configuration de l’avion. Une vitesse maximale de rejet du de´collage (V1)
est calcule´e et c’est celle-ci qui de´termine le moment critique ou` il est possible de rejeter
le de´collage. La distance correspond a` la distance minimale permettant d’acce´le´rer l’avion
a` la vitesse V1 puis de le freiner. Cette longueur de piste assure une tentative de de´collage
se´curitaire meˆme en cas de panne d’un moteur.
La formule utilise´e est de´rive´e de la the´orie et base´e sur un bon nombre de donne´es
empiriques. Cette dernie`re est pre´sente´e a` l’e´quation 1.22. La proce´dure utilise´e est base´e sur
la me´thode de calcul de´crite dans Raymer (2006). Il est a` noter que le calcul du BFL exige
l’e´valuation de la traine´e dans la phase de monte´e. Pour cela, dans les calculs ae´rodynamiques,
il a e´te´ ajoute´ une se´rie de calculs paralle`les qui e´valuent la traine´e dans les conditions de
monte´e. De plus, le coefficient de portance maximum de l’avion est ne´cessaire. Ce dernier a`
e´te´ tire´ des donne´es en souﬄerie de Boeing [Rapport souﬄerie] sur un Blended Wing Body de
ge´ne´ration re´cente. Le mode`le utilise´ n’e´tait pas teste´ avec ses dispositifs hypersustentateurs
de bord d’attaque, ce qui laisse une marge de se´curite´ sur l’estimation du CLmax .
L’e´valuation de la vitesse de de´crochage et de la vitesse d’approche est ne´cessaire au
calcul du BFL, ces 2 caracte´ristiques sont e´galement des contraintes importantes du design.
La de´termination du BFL est un e´le´ment essentiel dans le dimensionnement des moteurs.
BFL =
0.863
1 + 2.3G
(
W/S
ρgCLclimb
+ hhobstacle
)(
1
Tav
W
− U + 2.7
)
+
 655√
ρ
ρSL
 (1.22)
Tav = 0.75Tstatictakeoff
[
5 +BPR
4 +BPR
]
(1.23)
ou`
41
G = γclimb − γmin
γclimb = Taux de monte´e re´el avec un moteur en moins
γmin = Taux de monte´e minimal (0.024 pour 2 moteurs, 0.027
pour 3 moteurs et 0.030 pour 4 moteurs)
CLclimb = CL a` 1.2VStall
hobstacle = Hauteur d’e´vitement d’obstacle (35 ft pour un avion
commercial)
BPR = Taux de dilution moteur
ρ = Densite´ de l’air a` l’altitude de la piste
ρSL = Densite´ de l’air au niveau de la mer
W = Poids de l’avion au de´collage (MTOW)
S = Surface portante
Tav = Pousse´e moyenne dans la phase de de´collage
1.4 Validation
Une double validation a e´te´ effectue´e sur la me´thode de conception pre´liminaire de´crite
dans ce chapitre. Cette me´thode utilise un bon nombre d’outils, majoritairement base´s sur
des donne´es empiriques et il est important de valider la justesse de l’outil de´veloppe´. Il est
e´galement important de comparer les performances et les caracte´ristiques obtenues avec celles
de la litte´rature. Il est a` noter que ces validations ont e´te´ effectue´es en utilisant les outils de
conception de manie`re manuelle, sans l’utilisation d’une optimisation.
1.4.1 Comparaison avec un avion a` fuselage inte´gre´
La premie`re validation est faite en comparant un avion a` fuselage inte´gre´ publie´ dans la
litte´rature a` un avion e´quivalent de´veloppe´ graˆce a` notre me´thode de conception pre´liminaire.
Le mode`le publie´ est le H3.2 apparaissant dans un rapport de la NASA (Greitzer et al., 2010).
Ce concept est inspire´ de la charge utile et de la distance franchissable du Boeing 777-200LR.
Il s’agit d’un concept futuriste qui comporte un niveau de technologie avance´ N+3. Il implique
l’utilisation de moteurs plus performants, de certaines caracte´ristiques ae´rodynamiques plus
pousse´es et d’une re´duction de 30% du poids ope´rationnel. Dans le but d’effectuer une com-
paraison ade´quate, les meˆmes hypothe`ses lie´es au niveau technologique ont e´te´ applique´es au
mode`le ge´ne´re´ par notre me´thode. Le tableau 1.5 pre´sente la mission ainsi que les principaux
parame`tres et les contraintes ayant guide´ le design. Ces parame`tres sont communs aux deux
avions. Ils sont tire´s du rapport de la NASA de Greitzer et al. (2010).
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Tableau 1.5 Mission et contraintes de conception - BWB H3.2
Mission et contraintes Valeur
Niveau de technologie N+3, structure composite
-30% de masse
Envergure (ft) 213
Longueur fuselage (ft) 147.96
Allongement 4.47
Mission : Charge totale (lbs) 134431
Mission : Porte´e (nm) 7600
Mission : Vitesse (Mach) 0.83
Mission : Altitude de croisie`re (ft) 34921
Moteur : BPR 18.86
Moteur : TSFC croisie`re (lb/lbf-h) 0.49232
Moteur : Pousse´e statique au sol (lbf) 58805
Lors de la conception du mode`le e´quivalent servant a` la validation, un grand soin a e´te´
apporte´ afin de s’approcher le plus possible des contraintes et des hypothe`ses de conception
du mode`le H3.2. L’envergure et la longueur du fuselage ont e´te´ fixe´es de`s le de´part. La
mission ainsi que les caracte´ristiques motrices sont des parame`tres d’entre´e du design et
furent e´galement fixe´es. La charge totale de l’avion est une re´sultante du design et elle a e´te´
calibre´e manuellement pour correspondre pre´cise´ment a` la charge du mode`le H3.2.
Le niveau technologique de l’avion H3.2 correspond a` celui d’un avion construit en 2035.
Il est tre`s avance´, bien au dela` de ce que les outils imple´mente´s dans la me´thode permettent
de pre´dire. Des modifications ont e´te´ applique´es aux calculs afin de respecter les hypothe`ses
e´nonce´es lors de la conception du H3.2.
Premie`rement, le H3.2 posse`de un tre`s haut niveau de performance ae´rodynamique. Graˆce
a` plusieurs technologies avance´es, telles que l’ingestion de la couche limite, le H3.2 obtient
un finesse de 27.8. La me´thode de conception n’est pas conc¸ue pour e´valuer ce niveau de
technologie. Les calculs ae´rodynamiques ont donc e´te´ abandonne´s pour ce cas de validation et
la finesse est force´e manuellement a` la valeur du H3.2. Cette ope´ration exclut toute possibilite´
de validation des calculs ae´rodynamiques. Toutefois, elle permet une validation ade´quate des
calculs de poids.
Deuxie`mement, il est pre´dit une re´duction du poids de la structure de 30% comparative-
ment a` la technologie actuelle. Tout comme pour l’ae´rodynamisme, ce gain est base´ sur des
technologies pre´sentement inexistantes et celles-ci ne sont pas imple´mente´es dans la me´thode
de conception. Puisque les calculs pre´sente´s ici sont base´s sur la technologie actuelle, la meˆme
hypothe`se leur a e´te´ applique´e. Les calculs de poids de la me´thode de conception e´tant base´s
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sur le niveau de technologie actuel, alors d’y appliquer cette hypothe`se d’une re´duction de
30% du poids structurel est valable et permet une validation ade´quate.
Finalement, tout comme l’ae´rodynamisme et le poids, la technologie des moteurs est tre`s
avance´e. Les caracte´ristiques des moteurs e´tant disponibles et comple`tes, elles ont simplement
e´te´ utilise´es dans les calculs de la meˆme fac¸on que l’aurait e´te´ un moteur conventionnel.
En re´sume´, ce cas test permet la validation des calculs du poids. La figure 1.10 montre
une comparaison des formes en plan des 2 avions. Le mode`le H3.2 a` gauche et le mode`le
e´quivalent conc¸u a` des fins de validation a` droite.
Figure 1.10 Comparaison de la forme en plan du H3.2 et du mode`le ge´ne´re´ par la me´thode
Le tableau 1.6 pre´sente les re´sultats de la comparaison.
Tableau 1.6 Comparaison des caracte´ristiques - BWB H3.2
Caracte´ristique H3.2 BWB BWB
e´quivalent
Erreur
relative
MTOW (lbs) 470566 494347 5.05%
OEW (lbs) 209976 211520 0.74%
Carburant (lbs) 126159 148398 17.63%
Aire de re´f. (sq. ft) 10150 10094 0.55%
Surface cabine (sq. ft) 3766
Les calculs de poids mettent en lumie`re 2 points inte´ressants. Premie`rement, les poids
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ope´rationnels a` vide (OEW) sont tre`s proches. Donc, base´s sur un ae´rodynamisme juste, les
calculs de poids structurel correspondent tre`s bien a` ceux pre´dits dans la litte´rature avec une
erreur relative infe´rieure a` 1%. Cependant, l’estimation du carburant de´montre une diffe´rence
marque´e de 17.6%. Cette diffe´rence est importante. Elle est probablement due a` la faible
fide´lite´ de l’e´valuation de la mission. En effet, la consommation de carburant en croisie`re est
base´e sur les caracte´ristiques de l’avion en de´but de la phase de croisie`re. De plus, les autres
phases de la mission sont e´value´es avec une se´rie de coefficients de correction. Cette me´thode
de´montre donc ses limites, particulie`rement face aux analyses beaucoup plus e´toffe´es de la
NASA. Ne´anmoins, la validation a de´montre´ la justesse des calculs de poids, ce qui e´tait le
but premier de cette validation.
1.4.2 Comparaison avec des avions classiques
La seconde validation est faite a` l’aide de comparaisons entre des avions classiques et des
avions a` fuselage inte´gre´. L’article de Potsdam compare l’avion classique au blended wing
body et il donne un estime´ des gains de performance re´alisables (Potsdam et al., 1997). La
validation consiste a` concevoir un avion a` fuselage inte´gre´ ayant une mission analogue a` celle
d’un mode`le classique, puis de comparer leur performance. L’efficacite´ et la justesse de la
me´thode peuvent alors eˆtre juge´es en comparant les gains pre´dits dans la litte´rature a` ceux
obtenus par la me´thode.
Trois avions ont e´te´ choisis a` des fins de comparaison : le Boeing 777-300ER, le Boeing 787-
800 et le Airbus A300-600R. Ces avions permettent de couvrir une large gamme de missions
en terme de passagers et de distance franchissable. L’espace de design couvert par ces 3 avions
est repre´sentatif de celui dont le concept de fuselage inte´gre´ est le plus inte´ressant. De plus,
deux de ces avions sont en aluminium et le troisie`me (Boeing 787-800) est en composite, ce
qui permet ainsi d’estimer si les corrections applique´es aux mate´riaux sont cohe´rentes.
Les contraintes de conception sont e´nonce´es pour chaque avion puis leurs caracte´ristiques
de performance sont compare´es. Les mode`les d’avion a` fuselage inte´gre´ sont conc¸us en res-
pectant pre´cise´ment la mission de l’avion classique e´quivalent. Dans tous les cas, l’envergure,
la surface au sol de la cabine et le BFL doivent correspondre. Finalement, la motorisation est
calcule´e en re´utilisant le taux de dilution et le TSFC en croisie`re de l’avion compare´.
Boeing 777-300ER
Le Boeing 777-300ER posse`de une capacite´ de 365 passagers en configuration a` 3 classes
et une tre`s longue porte´e, ce qui correspond bien a` la mission privile´gie´e des avions a` fuselage
inte´gre´. Il s’agit d’un avion datant des anne´es 1990 et il est fabrique´ presque entie`rement
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d’aluminium. La famille des 777 a fre´quemment e´te´ utilise´e dans la litte´rature comme base
de comparaison pour la conception pre´liminaire de BWB.
Le tableau 1.7 pre´sente les caracte´ristiques du 777-300ER utilise´es afin de proce´der a` la
conception de son e´quivalent a` fuselage inte´gre´. Les caracte´ristiques de l’avion sont tire´es du
Airplane Characteristics for Airport Planning guide (Boeing, 2009a) et du Jane’s All The
World Aircraft (Jackson, 2004). Celles des moteurs proviennent de Roux (2007) et Meier
(2005).
Tableau 1.7 Contraintes et parame`tres partage´s - Boeing 777-300ER
Mission et contraintes Valeur
Niveau de technologie Aluminium
Envergure (ft) 212.6
Mission : Charge totale (lbs) 84900
Mission : Porte´e (nm) 7835
Mission : Vitesse (Mach) 0.84
Mission : Altitude de croisie`re initiale
(ft)
35000
Moteur GE90-115B
Moteur : BPR 7.2
Moteur : TSFC croisie`re (lb/lbf-h) 0.52
Surface de la cabine (sq. ft) approx. 3644
Longueur de piste balance´e (ft) approx. 10000
La mission effectue´e correspond a` un chargement moyen, d’une distance franchissable tre`s
longue et dont le poids au de´collage atteint la limite (MTOW) impose´e par le manufacturier.
Le fuselage inte´gre´ a e´te´ conc¸u avec une altitude de croisie`re constante de 37000 ft, soit
2000 ft. supe´rieurs a` l’altitude initiale de la mission de re´fe´rence de Boeing. Cette diffe´rence
d’altitude est due au fait que la me´thode de calcul de´veloppe´e ici est a` altitude constante
et que l’altitude fournie par Boeing est l’altitude initiale d’un vol en palier se terminant
approximativement a` 39000 ft. La figure 1.11 compare la forme en plan du 777-300ER avec
celle de son e´quivalent a` fuselage inte´gre´.
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Figure 1.11 Comparaison de la forme en plan du B777-300ER et de son BWB e´quivalent
Le tableau 1.8 compare les performances et les caracte´ristiques des 2 avions. Il est possible
de constater que les gains en performance sont le´ge`rement moindres que ceux pre´dits dans
la litte´rature par Potsdam et al. (1997). Ceux-ci restent toutefois dans une marge acceptable
avec un e´cart de moins de 2% sur les pre´dictions du MTOW et du OEW. Il s’agit d’une
validation indirecte et plusieurs facteurs tels que la qualite´ de la conception manuelle peuvent
influencer les re´sultats. Dans ce cas-ci, il s’agit plutoˆt de la consommation de carburant
qui montre une diffe´rence plus grande (8.5%). Cette consommation est tre`s sensible a` la
valeur de TSFC fournie. Le TSFC en croisie`re est une valeur difficile a` obtenir et si celle
utilise´e est le´ge`rement plus e´leve´e que la valeur re´elle, la masse de carburant peut varier
conside´rablement.
Cet exercice de conception est tre`s inte´ressant et permet de mettre en valeur plusieurs
caracte´ristiques de ce nouveau type d’avion. Ils ont une tre`s grande surface d’aile qui, combi-
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ne´e avec leur faible masse, provoque un faible chargement surfacique de l’aile (wing loading).
Les fuselages sont e´galement beaucoup plus courts pour une capacite´ e´quivalente. La cabine
plus large que celle d’un avion tubulaire augmente grandement la capacite´ du fuselage tout
en offrant un surface mouille´e bien infe´rieure. L’allongement est e´galement plus faible sur ces
avions et les performances sont particulie`rement sensibles a` l’allongement. Ce type d’avion
devrait be´ne´ficier d’un allongement supe´rieur, afin de lui permettre son plein potentiel de
performance. Une analyse plus en profondeur des caracte´ristiques de ce type d’avion, in-
cluant des donne´es ae´rodynamiques, sera faite au prochain chapitre a` l’aide des re´sultats
d’optimisation.
Tableau 1.8 Comparaison des caracte´ristiques - Boeing 777-300ER
Caracte´ristiques Boeing
777-300ER
BWB
e´quivalent
Gains Pre´dic
tions
MTOW (lbs) 775000 673476 -13.1% -15%
OEW (lbs) 370000 330300 -10.7% -12%
Carburant mission (lbs) 320860 258275 -19.5% -28%
Pousse´e moteur statique totale (lbf) 230600 180154 -21.9% -27%
Longueur fuselage/maximale (ft) 242.3 138.5 / 167.7
Aire de re´f. (sq. ft) 4605 10274
Allongement 8.7 4.4
Surface de la cabine (sq. ft) 3644 3607
Longueur de piste balance´e (ft) 10000 10009
Vitesse d’approche (kt) 136 152
Finesse 21.08
Boeing 787-800
Le Boeing 787-800 est un appareil inte´ressant a` des fins de validation. C’est un avion long-
courrier comme le 777-300ER, mais avec une capacite´ en nombre de passagers et en cargo
plus faible. Il s’agit e´galement du premier avion de transport de passagers e´tant entie`rement
fabrique´ en mate´riaux composites. Des facteurs de correction ont e´te´ imple´mente´s dans la
me´thode de conception afin de pouvoir e´valuer ce type de construction, ce cas test permet
donc de les valider.
Le tableau 1.9 pre´sente les contraintes et la mission du 787 qui ont servi a` la conception du
mode`le e´quivalent. Le processus de conception de ce mode`le est similaire a` celui du cas test
pre´ce´dent. Les caracte´ristiques de l’avion proviennent du Airplane Characteristics for Airport
Planning du B787 (Boeing, 2009b) et des analyses effectue´es par Lissys (Lissys, 2011). Les
caracte´ristiques des moteurs proviennent de Meier (2005).
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Tableau 1.9 Contraintes et parame`tres partage´s - Boeing 787-800
Mission et contraintes Valeur
Niveau de technologie Tout composite
Envergure (ft) 197.25
Mission : Charge totale (lbs) 46497
Mission : Porte´e (nm) 7363
Mission : Vitesse (Mach) 0.85
Mission : Altitude de croisie`re initiale
(ft)
37000
Moteur GENx-1B
Moteur : BPR 9.6
Moteur : TSFC croisie`re (lb/lbf-h) 0.5289
Surface de la cabine (sq. ft) approx. 2404
Longueur de piste balance´e (ft) approx. 9255
La comparaison de la forme en plan du 787-800 a` celle du design a` fuselage inte´gre´
e´quivalent est illustre´e a` la figure 1.12.
Le tableau 1.10 pre´sente les re´sultats de la comparaison entre les 2 avions. Le MTOW du
BWB e´quivalent est 17.2% infe´rieur a` celui du B787, ce qui est seulement 2% supe´rieur aux
pre´visions de la litte´rature. L’e´valuation du OEW est toutefois plus optimiste avec un poids
de 5.9% plus faible que les pre´visions. Cette diffe´rence est attribuable aux de´ductions de poids
applique´es pour les structures composites qui sont possiblement un peu trop ge´ne´reuses. Ces
de´ductions, faites par Viau (2008) et Raymer (2006), sont base´es sur des recommandations
datant de quelques anne´es. Les structures composites sont un domaine encore tout nouveau
et les diffe´rents gains annonce´s sont pour la plupart the´oriques. Il est a` noter que le OEW
du Boeing 787 a augmente´ au long de son de´veloppement et que les pre´dictions utilise´es ici
auraient e´te´ beaucoup plus proches des pre´dictions initiales de Boeing. Des corrections plus
justes pour les mate´riaux composites seraient a` conside´rer. Il y a aussi un e´cart de 7.6% sur
la consommation de carburant, possiblement pour les meˆmes raisons e´voque´es dans le cas
test pre´ce´dent.
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Figure 1.12 Comparaison de la forme en plan du B787 et de son mode`le a` fuselage inte´gre´
e´quivalent
Tableau 1.10 Comparaison des caracte´ristiques - Boeing 787-800
Caracte´ristiques Boeing
787-800
BWB
e´quivalent
Gains Pre´dic
tions
MTOW (lbs) 502500 416017 -17.2% -15%
OEW (lbs) 266300 218510 -17.9% -12%
Carburant mission (lbs) 189703 151005 -20.4% -28%
Pousse´e moteur statique totale (lbf) 150000 104000 -30.7% -27%
Longueur fuselage/maximale (ft) 186.1 112 / 139.7
Aire de re´f. (sq. ft) 3501.4 7555
Allongement 10.58 5.15
Surface de la cabine (sq. ft) 2404 2416
Longueur de piste balance´e (ft) 9255 9180
Vitesse d’approche (kt) 133 140
Finesse 21.56
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Airbus A300-600R
Le dernier cas de validation est celui du Airbus A300-600R. Il s’agit d’un avion de 266
passagers ayant une porte´e transatlantique. C’est le plus ancien design des 3 avions compare´s,
sa structure est entie`rement en aluminium. Ce cas test est inte´ressant car il permet d’e´valuer
la faisabilite´ d’un avion a` fuselage inte´gre´ de plus faible gabarit.
Le tableau 1.11 montre les contraintes ayant guide´ la conception du mode`le a` fuselage
inte´gre´ e´quivalent. Il est a` noter que la surface de la cabine est presque identique a` celle du
B787 mais que l’envergure de l’avion est beaucoup plus faible. Ce design pose donc un de´fi
puisque l’aile est tre`s courte et que le fuselage est imposant, re´duisant ainsi l’allongement
de l’aile. Les caracte´ristiques de l’avion proviennent du Airplane Characteristics for Airport
Planning du A300-600 (Airbus, 2009) et du Jane’s All The World Aircraft (Jackson, 2004).
Les caracte´ristiques des moteurs proviennent de Meier (2005).
Tableau 1.11 Contraintes et parame`tres partage´s - Airbus A300-600R
Mission et contraintes Valeur
Niveau de technologie Aluminium
Envergure (ft) 147.1
Mission : Charge totale (lbs) 62805
Mission : Porte´e (nm) 3500
Mission : Vitesse (Mach) 0.80
Mission : Altitude de croisie`re initiale
(ft)
31000
Moteur CF6-80C1A1
Moteur : BPR 5.15
Moteur : TSFC croisie`re (lb/lbf-h) 0.576
Surface de la cabine (sq. ft) approx. 2212
Longueur de piste balance´e (ft) approx. 7272
La comparaison de la forme en plan du A300-600R a` celle de son design a` fuselage inte´gre´
e´quivalent est illustre´e a` la figure 1.13.
Les re´sultats de la validation sont pre´sente´s au tableau 1.12. La concordance des valeurs
du poids avec celles de Potsdam est excellente avec des e´carts sur le MTOW, le OEW et
la masse de carburant de respectivement 0.5%, 1.8% et 0.8%. Il est a` noter, toutefois, que
l’avion est surmotorise´ afin de respecter la contrainte de distance au de´collage.
Si l’on compare la pousse´e motrice avec celle des 2 autres cas tests, il est possible de
constater qu’avec le B787 la pousse´e motrice ne´cessaire est plus faible que pre´vu et qu’avec
le B777 la pousse´e est le´ge`rement plus forte que pre´vu. Il semble y avoir une corre´lation
avec l’allongement de l’aile. Les avions a` fuselage inte´gre´ posse`dent des allongements faibles,
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Figure 1.13 Comparaison de la forme en plan du A300 et de son mode`le a` fuselage inte´gre´
e´quivalent
ge´ne´ralement en dec¸a` de 5. Heureusement, ils volent a` des CL faibles ce qui leur permet de
garder une traine´e induite acceptable. Dans la phase de monte´e, le CL devient e´leve´ ce qui
produit une traine´e induite importante. La faible finesse qui en re´sulte influence ne´gativement
les performances au de´collage. En raison de sa faible valeur, la sensibilite´ a` l’allongement est
importante et semble influencer e´norme´ment la distance de de´collage. L’envergure plus faible
du A300 a se´ve`rement contraint l’allongement de son avion a` fuselage inte´gre´ e´quivalent, lui
imposant une pe´nalite´ en condition de de´collage.
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Tableau 1.12 Comparaison des caracte´ristiques - Airbus A300-600R
Caracte´ristiques Airbus
A300-600R
BWB
e´quivalent
Gains Pre´dic
tions
MTOW (lbs) 363762 307482 -15.5% -15%
OEW (lbs) 191200 164790 -13.8% -12%
Carburant mission (lbs) 109757 79884 -27.2% -28%
Pousse´e moteur statique totale (lbf) 118000 130680 +10.7% -27%
Longueur fuselage/maximale (ft) 177.43 95 / 98.71
Aire de re´f. (sq. ft) 2799 5399
Allongement 7.7 4.0
Surface de la cabine (sq. ft) 2212 2226
Longueur de piste balance´e (ft) 7272 7287
Vitesse d’approche (kt) 136 142
Finesse 19.22
1.5 Conclusion
Ce chapitre a pre´sente´ une me´thode de conception pour les avions a` fuselage inte´gre´. Elle
rend possible l’obtention d’une premie`re esquisse de l’avion ainsi que de plusieurs donne´es
quantifiant ses performances et ses caracte´ristiques. Une multitude d’outils de diffe´rents do-
maines de l’ae´ronautique furent de´veloppe´s, adapte´s ou inte´gre´s afin de pouvoir proce´der aux
analyses. Une parame´trisation spe´cifique a` ce type d’ae´ronef a e´te´ de´veloppe´e. Elle est simple
tout en e´tant flexible. Des analyses ae´rodynamiques permettent d’obtenir une multitude d’in-
formations telles la traine´e de l’avion en phase de croisie`re et au de´collage et les coefficients
utiles aux calculs de la stabilite´. Une analyse de´taille´e du poids par composante permet de
quantifier fide`lement le poids de l’ae´ronef et de l’essence ne´cessaire a` l’accomplissement de
sa mission. De plus, la stabilite´ longitudinale et l’e´quilibrage de l’avion sont e´value´s afin de
s’assurer de la viabilite´ du mode`le. Finalement des me´triques de performance importantes
sont e´value´es telles le BFL. Tous ces calculs sont inte´gre´s dans un processus automatise´ dans
Matlab qui permet de simplifier la taˆche de conception. Une validation en deux points a e´te´
effectue´e, dans un premier temps, pour de´montrer la justesse des calculs et, par la suite, pour
de´montrer la justesse du processus dans son ensemble.
Les outils de´veloppe´s ici pre´sentent entre autres quelques limitations en raison de leur
nature empirique. L’inte´gration d’une me´thode de calcul de la consommation d’essence base´e
sur une mission plus de´taille´e serait avantageuse. Elle inclurait une phase de croisie`re avec
palier et une analyse ae´rodynamique effectue´e aux diffe´rentes phases de la mission. L’ajout
d’ailettes de bout d’aile reste e´galement a` imple´menter. Le calcul de la traine´e des moteurs
reste a` de´tailler, puisqu’il est actuellement inclus dans un facteur applique´ a` la traine´e totale.
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Finalement, il serait inte´ressant d’imple´menter un calcul de la pousse´e motrice disponible a`
haute altitude, afin de ve´rifier si les exigences en taux de monte´e minimale en croisie`re sont
respecte´es.
La me´thode et les outils de´veloppe´s dans ce chapitre serviront de base pour la suite de
ce travail. Le prochain chapitre pre´sentera une optimisation et ce seront les outils de´veloppe´s
dans ce chapitre actuel qui serviront a` l’analyse et a` l’obtention de la fonction couˆt.
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CHAPITRE 2
Optimisation de basse fide´lite´
Le chapitre pre´ce´dent a pre´sente´ une me´thode et des outils de´veloppe´s afin de concevoir
et caracte´riser un avion a` fuselage inte´gre´. Cette me´thode de conception rend possible l’ob-
tention d’un mode`le initial. Le processus est imple´mente´ dans le programme Matlab, mais
la de´finition de l’avion est controˆle´e par un utilisateur. Les parame`tres de design sont donc
choisis manuellement, tandis que les caracte´ristiques de l’avion sont le re´sultat de calculs
automatise´s. La me´thode ainsi construite se preˆte bien a` son utilisation dans une boucle
d’optimisation. De´finir l’avion manuellement est tre`s efficace pour l’obtention d’une esquisse
ge´ne´rale de l’avion et pour re´pondre aux principaux objectifs de design de´finis. Pour sa part,
l’optimisation permet d’obtenir un design plus raffine´ et plus performant. Dans certains cas,
l’optimisation rend e´galement possible la satisfaction de contraintes difficiles a` atteindre de
fac¸on manuelle. Par exemple, la stabilite´ est de´pendante de nombreuses variables de design
et il est souvent impossible d’assurer la stabilite´ d’un avion par le processus de conception
manuel, alors que l’optimiseur permet de satisfaire ces contraintes.
Les calculs sont rapides a` effectuer et l’optimiseur est en mesure d’e´valuer un grand nombre
de concepts en un temps restreint. En plus d’un mode`le plus raffine´, l’optimisation de basse
fide´lite´ permet e´galement l’obtention des re´sultats pre´liminaires utiles a` une optimisation de
haute fide´lite´. Ces analyses peu couˆteuses permettent de raffiner le mode`le et de restreindre le
domaine de calcul pour les analyses a` haute fide´lite´, qui elles, sont beaucoup plus couˆteuses.
La recherche globale s’effectue donc plus rapidement que si elle avait e´te´ effectue´e en haute
fide´lite´.
La me´thode de conception est de´ja` incorpore´e dans une boucle de calculs automatise´e
dont les seuls requis sont des parame`tres d’entre´e. Cette imple´mentation informatique des
calculs s’accorde tre`s bien avec une optimisation dite de boˆıte noire. Dans le cas pre´sent, la
boˆıte noire de calcul dans Matlab sert directement d’e´valuateur de la fonction couˆt. Plusieurs
algorithmes permettent une telle optimisation et leur imple´mentation est ge´ne´ralement assez
simple.
Se´lection d’une me´thodologie d’optimisation Avant d’imple´menter la boucle d’opti-
misation, il est ne´cessaire de de´terminer l’interface et l’algorithme d’optimisation qui seront
utilise´s. Trois logiciels ont e´te´ conside´re´s.
Le premier est le logiciel d’optimisation NOMAD base´ sur l’algorithme MAD. Il s’agit
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d’un logiciel au code source libre code´ dans le langage C++. L’algorithme est base´ sur une
me´thode a` recherche directe et spe´cialise´e pour les cas d’optimisation de boˆıte noire. Il est tre`s
flexible et fortement configurable. Toutefois, au moment de l’imple´mentation originale de la
boucle, il ne permettait pas l’e´valuation en paralle`le de plusieurs boucles de calcul, fonction-
nalite´ aujourd’hui disponible. Son interface en C++ complexifie d’avantage l’imple´mentation
comparativement aux 2 autres logiciels conside´re´s.
Le second est le module d’optimisation de Matlab. Celui-ci offre un choix de plusieurs
algorithmes d’optimisation comme des me´thodes du gradient, des me´thodes a` recherche di-
recte ou encore un algorithme ge´ne´tique. Certains de ces algorithmes offrent un bon niveau
de configuration. Le paralle´lisme n’est toutefois pas disponible. La me´thode e´tant de´ja` code´e
dans ce logiciel, il pourrait eˆtre avantageux d’y effectuer l’optimisation.
Finalement le troisie`me est le logiciel Isight de la famille Simulia de Dassault Syste`me.
Il s’agit d’un logiciel permettant de cre´er des flux de processus (workflow) et qui comporte
une bibliothe`que imposante de composantes. Deux de celles-ci sont particulie`rement utiles a`
ce projet : le plan d’expe´rience (Design of Experiment, DoE ) et l’optimisation. Le syste`me
de mise en place de flux de processus est pour sa part moins utile puisque tous les calculs
sont de´ja` imple´mente´s dans Matlab et seront utilise´s sous la forme d’une seule boˆıte noire.
Isight offre un large choix d’algorithmes d’optimisation dont plusieurs sont paralle´lisables. Son
interface offre une multitude d’outils pour le post-traitement des re´sultats d’optimisation tels
que des outils d’analyse et de ge´ne´ration de graphique.
Bien que ces 3 outils soient inte´ressants et offrent chacun leurs avantages et de´savantages,
le logiciel Isight a e´te´ choisi. Son interface de post-traitement simplifie´ permet d’e´conomiser
du temps et de bien visualiser les solutions. De plus, il offre la possibilite´ de lancer des
e´valuations en paralle`le. Dans le cas ou` la paralle´lisation de chacun des e´le´ments de la boucle
de calculs est impossible, on peut lancer plusieurs calculs en taˆche simple, mais de fac¸on
paralle`le.
L’outil de Design of Experiment est aussi un atout. Il s’agit d’un protocole expe´rimental
rendant possible le remplacement de la re´ponse du simulateur par un mode`le statistique
simple. Il permet, entre autres, l’e´tude de la sensibilite´ des diffe´rents parame`tres d’entre´e sur
les donne´es en sortie du proble`me. Cette e´tude offre une meilleure compre´hension du syste`me
qui est utile a` une mise en place ame´liore´e de l’optimisation.
Une fois le logiciel d’optimisation se´lectionne´, il est important de choisir un algorithme
d’optimisation. L’algorithme Pointer a e´te´ choisi pour son habilete´ a` re´soudre automatique-
ment une large gamme de proble`mes et a` travailler avec une boˆıte noire. De plus, il est tre`s
robuste ; il comprend un ensemble de quatre algorithmes d’optimisation diffe´rents ge´re´s par
un algorithme de controˆle. Ces quatre algorithmes sont : un algorithme e´volutionnaire, la me´-
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thode downhill simplex de Nelder et Mead, un solveur line´aire et la me´thode TABU. Au cours
de l’optimisation, l’algorithme de controˆle utilise automatiquement la combinaison optimale
des me´thodes d’optimisation et reconfigure les parame`tres d’optimisation au besoin.
2.1 Imple´mentation
La me´thode de conception pre´liminaire du chapitre pre´ce´dent a e´te´ couple´e avec l’algo-
rithme d’optimisation sous la forme d’une boˆıte noire. Les parame`tres d’entre´e sont donc les
meˆmes que ceux fournis par un utilisateur de la me´thode de conception. La fonction couˆt
est, dans ce cas-ci, une me´trique de performance telle que le MTOW, la consommation de
carburant ou simplement la finesse de l’avion. Il est a` noter que pour une optimisation de la
finesse, l’objectif est de la maximiser. Puisque l’algorithme a pour objectif de minimiser une
fonction, il s’agit simplement de faire minimiser l’inverse de la fonction a` maximiser.
Il est ge´ne´ralement recommande´ de limiter la plage de valeurs des parame`tres a` optimiser.
Ces limites sont applique´es a` tous les parame`tres a` optimiser afin de re´duire le domaine de
recherche de l’optimiseur, et d’e´viter les avions aberrants. Il est e´galement possible d’appliquer
des limites sur les valeurs en sortie des calculs, ces limites se nomment des contraintes. Par
exemple, il peut eˆtre inte´ressant de contraindre la marge de stabilite´ longitudinale statique,
le BFL, le nombre de passagers et l’e´quilibrage de l’avion. Ces caracte´ristiques de l’avion
sont cependant des re´sultats des calculs, et non des parame`tres en entre´e. Pour imposer
une contrainte avec l’algorithme d’optimisation Pointer, il faut appliquer directement une
pe´nalite´ importante a` la valeur de la fonction couˆt. Quand une contrainte n’est pas respecte´e,
l’e´valuation en cours devient donc non optimale a` la vue de l’optimiseur.
Les parame`tres a` optimiser incluent potentiellement tous ceux programme´s dans la me´-
thode et de´finissant l’avion. Il y a donc les 10 parame`tres de la forme en plan, les 3 profils
Parsec ayant 10 parame`tres chacun, les incidences locales des profils, les parame`tres controˆ-
lant la motorisation et ceux de´finissant la mission a` effectuer. Lors d’une optimisation, il est
possible de choisir quels parame`tres seront varie´s et quels re´sultats seront optimise´s.
L’imple´mentation de la boucle d’optimisation consiste essentiellement a` permettre a` l’al-
gorithme de fournir les parame`tres d’entre´e a` la boˆıte noire de calcul et ensuite de re´cupe´rer
les re´sultats de ces calculs pour les mettre a` la disposition de l’algorithme.
En pratique, le processus de calculs dans Matlab a e´te´ programme´ de fac¸on a` obtenir ses
parame`tres d’entre´e depuis un fichier. Le meˆme processus exporte aussi tous ses re´sultats
dans un autre fichier. Ces fichiers servent d’interme´diaire avec Isight. L’imple´mentation dans
Isight est simple, une composante permet l’importation et l’exportation automatise´es des
fichiers de donne´e. Le lancement des calculs se fait a` travers d’un appel de type invite de
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commande. Matlab est alors exe´cute´, les calculs lance´s et les re´sultats exporte´s.
Le tableau 2.1 pre´sente les donne´es principales contenues par les fichiers d’entre´e et de
sortie et un exemple des fichiers est donne´ en annexe E.
Tableau 2.1 Interface entre Matlab et Isight
Parame`tres en entre´e Re´sultats en sortie
10 parame`tres de la forme en plan De´composition de la traine´e
Conditions de la mission Donne´es de re´fe´rence ge´ome´trique
Caracte´ristiques de la motorisation Poids par groupe et du carburant
3 se´ries de 10 parame`tres PARSEC Coefficients lie´s a` la stabilite´
3 angles d’incidence locaux des profils Longueur de piste balance´e
La figure 2.1 montre un aperc¸u du processus d’optimisation imple´mente´.
Figure 2.1 Processus d’optimisation basse fide´lite´
2.2 Re´sultats
Le processus d’optimisation a e´te´ teste´ a` l’aide d’un cas test concret. Il a e´te´ de´cide´
d’optimiser un avion ayant des caracte´ristiques calque´es sur celles d’un avion existant afin
d’avoir une base de comparaison. Un avion ayant une mission semblable a` celle d’un A340-
600 fut optimise´. Cet avion a e´te´ choisi pour son nombre e´leve´ de passagers et la tre`s grande
distance qu’il peut franchir.
2.2.1 E´nonce´ du proble`me
L’optimisation a e´te´ effectue´e selon la me´thode de´crite dans ce chapitre. Les parame`tres
disponibles a` des fins d’optimisation sont nombreux et incluent ceux de la forme en plan, des
profils, des caracte´ristiques des motrices et de la mission a` effectuer. La mise en œuvre d’une
optimisation implique de choisir judicieusement les parame`tres a` optimiser et les limites a`
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leur imposer, les contraintes et la fonction a` minimiser. En raison du manque de fide´lite´ des
calculs, l’optimisation de la forme des profils est a` proscrire. Ces calculs ne permettent pas de
tenir compte des effets ae´rodynamiques lie´s a` la forme des profils. E´galement dans un souci
de permettre une bonne comparaison, il a e´te´ de´cide´ de fixer la motorisation et la mission :
l’optimisation de certains de ces parame`tres serait, de toute fac¸on, triviale. Par exemple,
un TSFC moteur plus faible, une distance franchissable moindre et un cargo de masse nulle
conduiront ne´cessairement a` l’avion consommant le moins de carburant. En pratique, l’objec-
tif d’optimiser un avion est de de´terminer celui qui sera le plus performant pour une mission
donne´e a` un niveau de technologie fixe´. Cette optimisation est alors concentre´e autour des
parame`tres lie´s a` la forme en plan. Dans le cas des avions a` fuselage inte´gre´, la forme en plan
est tre`s de´terminante des performances. Elle influence une multitude de caracte´ristiques telles
que les 3 principales formes de traine´e, la stabilite´ et les performances ge´ne´rales. De plus,
elle permet de de´finir l’aire de la cabine qui est essentielle pour re´pondre aux contraintes de
la capacite´ de chargement. L’optimisation de la forme en plan est donc capitale a` l’ame´liora-
tion des performances. L’interaction entre ses parame`tres et les performances re´sultantes est
complexe et non line´aire, ce qui est ide´al afin de tester l’efficacite´ de l’optimiseur.
Le tableau 2.2 pre´sente les caracte´ristiques du A340-600 ainsi que les limites et contraintes
ayant guide´ l’optimisation. Les contraintes ont e´te´ choisies afin de faire un avion e´quivalent au
A340. Il est a` noter que deux caracte´ristiques diffe`rent entre les deux avions. Premie`rement,
il a e´te´ de´cide´ d’utiliser seulement deux moteurs. Ce choix a e´te´ fait en conside´rant que la
re´duction en pousse´e escompte´e permettrait la re´duction du nombre de moteurs, provoquant
ainsi une re´duction du MTOW, de la traine´e et une ame´lioration de performances. Deuxie`me-
ment, il a e´te´ choisi de relaxer la contrainte de l’envergure. L’avion a` fuselage inte´gre´ be´ne´ficie
avantageusement d’une envergure augmente´e. La valeur choisie (240 ft.) demeure infe´rieure
a` la limite actuelle des ae´roports de grande capacite´ (262.5ft).
Tout d’abord, avant de lancer l’optimisation, un mode`le servant a` l’initialisation est ne´-
cessaire. Ce mode`le ayant une mission et des caracte´ristiques semblables a` celui d’un Airbus
A340-600 a e´te´ conc¸u a` l’aide de la me´thode de conception pre´liminaire. Cette conception a
e´te´ effectue´e manuellement et de fac¸on similaire a` celles des cas de validation pre´sente´es au
chapitre pre´ce´dent. Les caracte´ristiques du mode`le servant a` l’initialisation sont pre´sente´es
au tableau 2.3. Le profil reflex EH2012 est utilise´ pour le fuselage et le profil supercritique
RAE2822 est utilise´ pour la seconde brisure et le bout de l’aile.
Ce mode`le respecte bien les caracte´ristiques du A340-600, mais laisse cependant place a`
l’ame´lioration des performances tel que montre´ dans le tableau 2.5 des re´sultats. De plus, ce
mode`le pre´sente un proble`me : il ne respecte pas la contrainte de stabilite´ impose´e, soit une
marge statique longitudinale de plus de 5%. L’optimiseur devra donc augmenter la stabilite´
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Tableau 2.2 Caracte´ristiques du A340-600 compare´es aux principales contraintes d’optimisa-
tion
Caracte´ristiques A340-600 Optimisation
Envergure (ft.) 208.17 <= 240
Capacite´ en passagers 380 >= 380
Porte´e (nm) 7350 = 7350
Altitude de croisie`re (ft.) 39000 = 39000
Vitesse de croisie`re (Mach) 0.82 = 0.82
Longueur de piste balance´e (ft.) 10365 <= 10365
Moteurs : Nombre 4 = 2
Moteurs : Taux de dilution 7.61 = 7.61
Moteurs : TSCF en croisie`re (lb/lbf-h) 0.54 = 0.54
Mate´riaux Aluminium Aluminium
de l’avion en plus d’optimiser ses performances.
L’optimisation a e´te´ lance´e dans Isight, a` l’aide de l’algorithme d’optimisation Pointer.
L’objectif est la minimisation du poids maximal au de´collage (MTOW). Le tableau 2.3 pre´-
sente les diffe´rents parame`tres d’optimisation ainsi que les limites qui leur sont admises. Le
tableau 2.4 montre, pour sa part, les contraintes d’optimisation applique´es sous la forme
d’une pe´nalite´ a` la fonction couˆt.
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Tableau 2.3 Parame`tres d’optimisation de la forme en plan du A340, leurs limites et leurs
valeurs optimise´es
Parame`tres Limite
infe´rieure
Valeur
d’initialisation
Limite su-
pe´rieure
Valeurs
optimise´es
FirstKink.LEAngle (deg) 50.0 58.0 63.0 63.0
FirstKink.Offset (ft) 8.0 11.0 11.0 11.0
FirstKink.Span (ft) 30.0 33.0 37.0 35.79
Root.Chord (ft) 110.0 124.5 140.0 131.12
SecondKink.Chord (ft) 20.0 28.0 42.0 29.34
SecondKink.LEAngle (deg) 47.0 53.0 55.0 48.71
SecondKink.Span (ft) 50.0 53.0 70.0 55.01
SectionRoot.aoa (deg) -2.0 0.0 2.0 0.528
SectionKink.aoa (deg) -3.0 -1.0 3.0 -0.955
SectionTip.aoa (deg) -5.0 -3.0 5.0 -2.836
Span (ft) 150.0 210.0 240.0 239.97
TWratio 0.20 0.35 0.40 0.222
Wing.LEAngle (deg) 0.0 32.0 38.0 37.79
Wing.Taper 0.10 0.30 0.40 0.376
Tableau 2.4 Contraintes d’optimisation de la forme en plan du A340
Contraintes Limites
Longueur de piste balance´e <= 10365
Ratio essence sur la contenance de l’aile <= 100%
Capacite´ en passagers 380 <= PAX <= 415
Marge longitudinale statique de stabilite´ >= 5%
La premie`re tentative d’optimisation n’a pas e´te´ fructueuse. Apre`s quelques centaines
d’ite´rations, il n’y avait toujours aucune solution re´pondant aux contraintes exige´es, princi-
palement en raison de la contrainte de stabilite´ qui semblait inatteignable. Effectivement la
solution initiale avait une marge de stabilite´ longitudinale statique ne´gative, or la contrainte
exige une marge minimale de 5%. La section suivante pre´sente les re´sultats de l’optimisation,
la strate´gie utilise´e pour permettre l’obtention d’une solution valide et la convergence de
l’optimisation.
2.2.2 Analyse des re´sultats
La premie`re optimisation lance´e n’a pas pu produire une solution valide puisque la marge
de stabilite´ n’a jamais e´te´ satisfaite. Pour cette raison, une strate´gie d’optimisation en plu-
sieurs e´tapes a e´te´ adopte´e. La premie`re e´tape d’optimisation a donc comme objectif de
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maximiser la marge de stabilite´. Dans un premier temps, elle permet de savoir si une solu-
tion d’avion stable est possible, et dans un second temps, elle permet d’obtenir une stabilite´
ade´quate afin d’initialiser les optimisations ulte´rieures avec une solution valide. Cette pre-
mie`re optimisation a permis d’obtenir un avion ayant une marge de stabilite´ de 6%, soit
1% supe´rieure a` la contrainte, ce qui donne de la latitude a` l’algorithme afin de tester des
solutions sans qu’elles ne soient toutes invalide´es. Les strate´gies d’optimisation en plusieurs
e´tapes sont chose courante. Parfois, entre chaque e´tape, les objectifs et contraintes changent.
D’autres fois, ce sont les algorithmes d’optimisation qui changent. Certains algorithmes sont
supe´rieurs pour la recherche globale, tandis que d’autres se spe´cialisent dans le raffinement
d’une solution.
La premie`re e´tape d’optimisation a permis d’obtenir un avion stable, celui-ci a e´te´ utilise´
pour initialiser la seconde optimisation. Celle-ci a comme objectif la minimisation du MTOW.
Sa convergence est illustre´e a` la figure 2.2, seules les ite´rations ou` il y a eu ame´lioration y sont
affiche´es. La solution finale a e´te´ obtenue apre`s 1565 ite´rations. Les parame`tres optimaux
pour la forme en plan sont fournis au tableau 2.3. Les spe´cifications du re´sultat final de
l’optimisation sont compare´es au tableau 2.5. Il pre´sente les performances du A340-600 en
comparaison avec celles du mode`le obtenu manuellement ayant servi a` l’initialisation ainsi
que celles du mode`le final optimise´.
Figure 2.2 Convergence du MTOW lors de l’optimisation finale
La comparaison des caracte´ristiques du A340-600 et de son homologue a` fuselage inte´gre´
de´montre le potentiel de ce nouveau concept. Pour une mission donne´e de 7350 nm a` pleine
capacite´, le MTOW de l’avion est re´duit de 21.2%. La consommation d’essence est pour sa
62
Tableau 2.5 Comparaison des caracte´ristiques - Optimisation de la forme en plan du Airbus
A340-600
Caracte´ristiques Airbus
A340-600
BWB
initial
BWB final
MTOW (lbs) 811300 693651 639016
OEW (lbs) 391760 321160 319200
Carburant mission (lbs) 334040 286764 234319
Pousse´e motrice statique totale
(lbf)
224000 242777 141614
Envergure (ft) 208.2 210 239.96
Longueur fuselage/maximale (ft) 245.3 124.5 131.1
Aire de re´f. (sq. ft) 4703.8 10090 10965
Allongement 9.3 4.37 5.25
Surface de la cabine (sq. ft) 3283 3349 3340
Longueur de piste balance´e (ft) 10365 6745 9834
Vitesse d’approche (kt) 144 157 144
Finesse 18.84 22.43
Marge de stabilite´ longitudinale
statique
-4.79% 5.01%
part re´duite de 29.9%, ce qui repre´sente une re´duction importante des couˆts d’ope´ration et
de l’e´mission de polluant. La masse a` vide est re´duite de 18.5%. La pousse´e motrice totale
est re´duite de 36.8% tout en respectant la contrainte de la distance au de´collage. Lors de
l’initialisation, l’hypothe`se que l’avion serait ade´quatement propulse´ par deux moteurs a e´te´
e´nonce´e et celle-ci s’est ave´re´e juste conside´rant que la pousse´e requise par moteur est de
seulement 70800 lbf. De plus, l’avion est le´ge`rement plus spacieux que le mode`le original. Il
s’agit aussi du premier mode`le d’avion a` fuselage inte´gre´ dans le cadre de ce travail a` avoir
une stabilite´ satisfaisante.
Le gain en performance et en stabilite´ est duˆ en partie a` l’augmentation de l’envergure.
Pour un angle de fle`che donne´, l’augmentation de l’envergure permet de reculer le point
neutre sans trop affecter le centre gravite´. De plus, l’allongement est augmente´ ce qui permet
une re´duction de la traine´e induite.
La figure 2.3 compare la forme en plan de l’avion final avec celle du mode`le original du
A340-600 tandis que la figure 2.4 compare la forme en plan du mode`le initial d’optimisation
a` l’avion final.
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Figure 2.3 Comparaison de la vue en plan du A340-600 avec le mode`le final d’optimisation
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Figure 2.4 Comparaison de la vue en plan du mode`le initial (a` gauche) et du mode`le final
d’optimisation (a` droite)
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La me´thode de conception initiale offre des outils d’analyse inte´ressants qui n’ont pas
encore e´te´ pre´sente´s. Il est possible par exemple de tracer un graphique illustrant la re´partition
de la portance et un autre illustrant la re´partition de la traine´e d’onde sur l’aile.
L’analyse de la figure 2.5 de´montre bien les caracte´ristiques de portance des diffe´rentes
familles de profils utilise´s sur l’avion. Sur ce graphique, trois courbes sont pre´sente´es. La
premie`re (Cl∗C/Cref ) repre´sente la portance locale ponde´re´e a` longueur de corde. En re´sume´,
cette courbe montre la re´partition de la portance totale le long de l’aile. Il est possible de
constater que la re´partition est proche de celle elliptique avec un nombre de Oswald de 0.97.
Les deux autres courbes illustrent l’e´volution du coefficient de portance : une est base´e sur
la vitesse re´elle a` l’infini et l’autre sur la vitesse effective perpendiculaire au bord d’attaque.
Ces courbes montrent que le coefficient de portance moyen est supe´rieur sur l’aile que sur
le fuselage. Cela de´montre bien le choix de profils de´crit pre´ce´demment dans ce chapitre.
Ces courbes permettent e´galement de pre´voir l’endroit du de´crochage de l’aile en analysant
l’e´volution du Cl le long de l’aile. Il s’agit d’une contrainte possiblement inte´ressante a` ajouter
dans le cadre de travaux futurs.
La figure 2.6 illustre l’e´volution de la traine´e d’onde le long de l’envergure. La courbe
verte repre´sente le coefficient local de traine´e d’onde. Il est possible de voir que ce dernier est
nul sur le fuselage et augmente sur l’aile. Cette courbe permet de pre´dire les endroits ou` il y
a cre´ation de chocs. Dans ce cas-ci, il est possible de constater l’apparition d’un choc faible
sur la majorite´ de l’envergure de la section de l’aile. La courbe bleue montre l’e´volution du
Mach critique. Ce dernier est plus faible sur l’aile en raison de l’angle de fle`che plus faible.
Figure 2.5 Charge alaire le long de l’envergure
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Figure 2.6 Re´partition de la traine´e d’onde
2.3 Conclusion
Ce chapitre a pre´sente´ une me´thode d’optimisation imple´mente´e autour de la me´thode
de conception pre´liminaire. Cette dernie`re a e´te´ couple´e a` la fac¸on d’une boˆıte noire avec
l’optimiseur. La me´thode d’optimisation a e´te´ imple´mente´e a` l’aide du logiciel Isight et de
son algorithme d’optimisation Pointer. Elle s’ave`re tre`s efficace pour l’optimisation de la
forme en plan. Un cas test concret a permis d’obtenir un avion a` fuselage inte´gre´ e´quivalent
a` un A340-600 qui pre´sente des performances ame´liore´es. De plus, l’optimisation a permis
d’obtenir un premier mode`le d’avion stable. Finalement, il est inte´ressant de constater que
l’optimiseur a fourni des solutions re´alistes, prouvant ainsi que les calculs de la me´thode
de conception pre´liminaire sont robustes et permettent une large gamme de design tout en
restant dans leur enveloppe de validite´.
Cette me´thode pre´sente quand meˆme certaines limitations. La plus importante est lie´e
au manque de fide´lite´ empeˆchant l’optimisation de la forme des profils. Le prochain chapitre
aborde ce proble`me a` l’aide de calculs a` plus haute fide´lite´. D’ailleurs, les optimisations
effectue´es dans ce chapitre sont importantes pour la suite de ce travail, puisqu’elles permettent
d’effectuer rapidement une recherche globale et de converger la forme en plan. Avec une forme
en plan ade´quate, les calculs de type haute fide´lite´, couˆteux en ressources informatiques, seront
beaucoup plus rapides a` effectuer.
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CHAPITRE 3
E´tude de faisabilite´ d’optimisation de profils par des me´thodes haute fide´lite´
L’optimisation de basse fide´lite´ est un outil tre`s inte´ressant puisqu’il permet d’obtenir
rapidement un premier mode`le cohe´rent de l’avion. Cependant, un aspect important n’est
pas conside´re´ dans ces calculs. La forme des profils n’est conside´re´e que partiellement dans
les calculs ae´rodynamiques, et les effets tridimensionnels de l’e´coulement sont ignore´s par les
outils de calcul. Pour ces raisons, une me´thode haute fide´lite´ est ne´cessaire.
Les me´thodes empiriques calculant la traine´e de forme et d’onde ne conside`rent pas la
forme re´elle des profils. AVL qui sert a` calculer la traine´e induite et les coefficients de stabilite´,
ne tient pas compte de la forme des profils, et ses calculs ne sont base´s que sur leur ligne
de cambrure. Certaines des caracte´ristiques des profils telles que l’e´paisseur maximale, la
cambrure et la position de l’e´paisseur maximale sont conside´re´es dans les calculs. Toutefois,
la forme absolue du profil, de´crite par la re´partition de la cambrure et celle de l’e´paisseur,
n’influence aucunement les re´sultats. En fait, les calculs sont base´s sur l’hypothe`se que les
profils utilise´s sont ne´cessairement d’une forme plausible et performante. Dans le cas ou` un
profil ge´ne´re´ par la me´thode PARSEC est totalement difforme, aucun me´canisme ne permet
de l’identifier, ni meˆme d’y attribuer des performances me´diocres. Ces calculs sont donc
ade´quats dans le cadre de la conception pre´liminaire, mais ne sont pas viables pour effectuer
une optimisation ae´rodynamique des profils.
L’objectif de ce chapitre est la mise en œuvre d’un processus d’optimisation multidiscipli-
naire dont les calculs ae´rodynamiques sont effectue´s par un logiciel de dynamique des fluides
(CFD). La fide´lite´ de la CFD permet d’optimiser les profils, ope´ration impossible avec les
me´thodes de basse fide´lite´. Puisque le choix de profils sur un avion a` fuselage inte´gre´ est com-
plexe, l’utilisation de l’optimisation devient une ne´cessite´. Ce chapitre traite d’un processus
d’optimisation applique´ a` des profils, mais le meˆme processus pourrait eˆtre aise´ment adapte´
a` l’optimisation d’un avion tout entier incluant sa forme en plan.
Ide´alement, les calculs CFD sont base´s sur les e´quations de Navier-Stokes afin d’obtenir
une fide´lite´ maximale. Ceux-ci tiennent compte de la viscosite´ du fluide et conside`rent les
phe´nome`nes de turbulence. Les trois formes principales de traine´e sont donc estime´es par ces
calculs. Ces derniers sont toutefois tre`s couˆteux en ressources informatiques et ne´cessitent
des maillages de haute fide´lite´. E´tant donne´ que l’objectif de ce chapitre demeure la mise en
œuvre du processus de calcul, il a e´te´ de´cide´ d’utiliser des calculs CFD de moins haute fide´lite´.
L’e´quation d’Euler est donc utilise´e afin de re´soudre les e´coulements. La viscosite´ devient
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alors inexistante tout comme la turbulence qui y est rattache´e. Les effets de compressibilite´
sont tout de meˆme pris en compte, ce qui permet d’estimer la traine´e d’onde. Ces calculs
ne´cessitent un maillage de plus faible de´finition ainsi que des calculs simplifie´s, acce´le´rant du
meˆme coup les calculs. Ceux-ci permettent une optimisation base´e sur la CFD en 3D tout en
maintenant la validite´ du processus.
Le principal de´fi de la mise en œuvre du processus est l’inte´gration des diffe´rentes compo-
santes de ce dernier. Il est ne´cessaire que tous les calculs soient automatise´s et robustes afin
d’eˆtre inte´gre´s dans une boucle d’automatisation. La re´solution par ordinateur d’e´coulement
fluide ne´cessite une expe´rience conside´rable ; son imple´mentation dans un processus auto-
matise´ repre´sente un de´fi supple´mentaire. La boucle d’optimisation du pre´ce´dent chapitre
utilisait simplement les calculs de basse fide´lite´ effectue´s dans Matlab sous la forme d’une
boˆıte noire. Dans le cas pre´sent, l’ajout de calculs CFD ne´cessite l’automatisation d’une
multitude d’ope´rations telles que la ge´ne´ration d’une maquette nume´rique 3D de qualite´, la
ge´ne´ration d’un maillage, le lancement de calcul CFD et le post-traitement des re´sultats.
L’imple´mentation de la me´thode est le sujet de la prochaine section.
Le de´fi de de´velopper des profils pour un avion a` fuselage inte´gre´. Contrairement
aux avions classiques, l’avion a` fuselage inte´gre´ fait appel a` 2 familles diffe´rentes de profils. Les
profils le long de l’aile d’un avion classique demeurent tous dans la meˆme famille, ge´ne´ralement
celle des supercritiques. Au contraire, l’avion a` fuselage inte´gre´ utilise des profils nettement
diffe´rents entre son fuselage et son aile. Ce type d’avion se compare aux ailes volantes ;
puisque l’empennage de l’avion est absent, l’aile se doit d’eˆtre e´quilibre´e et autostable. A` ces
contraintes s’ajoutent une forme en plan complexe et une vitesse de croisie`re transsonique.
De plus, toute tentative d’e´quilibrage a` l’aide de volets induirait une pe´nalite´ en traine´e
conside´rable. La solution a` ces contraintes repose sur une se´lection complexe de profils se
me´tamorphosant tout au long de l’envergure de l’avion.
La litte´rature de´montre que les profils optimaux d’un avion a` fuselage inte´gre´ consistent
en l’utilisation de profils supercritiques pour l’aile et de profils le´ge`rement reflex pour le
fuselage [Roman-2000]. La corde de l’aile e´tant plus faible que celle du fuselage, les sections
s’y trouvant doivent produire un coefficient de portance plus e´leve´. En re´gime transsonique,
seuls les profils supercritiques arrivent a` offrir des performances ade´quates dans ces conditions.
Leur portance e´tant ge´ne´re´e plus pre`s du bord de fuite, le choc se trouve recule´ re´duisant
ainsi la traine´e d’onde. Il en re´sulte toutefois un fort moment piqueur inde´sirable a` l’e´quilibre
d’une aile volante.
Le fuselage posse`de une corde beaucoup plus grande et son angle de fle`che au bord d’at-
taque est plus e´leve´ que celui de l’aile. Cet angle re´duit la vitesse effective en dec¸a` du re´gime
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transsonique, annulant ainsi les chocs et donnant plus de latitude dans le choix des profils.
Lors de leur se´lection, plusieurs e´le´ments doivent eˆtre conside´re´s. Premie`rement, ces profils
contenant l’habitacle doivent donc eˆtre d’une e´paisseur conside´rable afin d’obtenir un volume
de cabine satisfaisant. Deuxie`mement, ils doivent produire un moment cabreur de fac¸on a`
compenser le moment piqueur de l’aile. Finalement, la traine´e d’onde doit eˆtre minimise´e.
Heureusement, ces contraintes ne sont pas incompatibles. La forte corde du fuselage, combi-
ne´e avec une re´partition elliptique de la portance, impose un coefficient local de portance plus
faible afin de re´duire la traine´e induite. Dans ces conditions, il est alors possible d’envisager
l’utilisation de profils de type reflex et d’e´paisseur conside´rable. Ces profils de type reflex
sont caracte´rise´s par une cambrure positive pre`s du bord d’attaque et par une cambrure le´-
ge`rement ne´gative au bord de fuite. Il en re´sulte un moment cabreur ainsi qu’un coefficient
de portance faiblement positif. C’est la de´portance au bord de fuite qui explique ce moment
cabreur. La figure 3.1 montre un profil reflex typique a` fort moment cabreur. La ligne de
cambrure montrant une cambrure ne´gative est illustre´e par la ligne en tiret rouge tandis que
les vecteurs verts illustrent la re´partition de la portance le long du profil. On voit que celle-ci
est ne´gative au bord de fuite permettant ainsi un moment positif. Un profil supercritique
est illustre´ a` la figure 3.2. Au contraire du profil reflex, ce dernier ge´ne`re la majorite´ de sa
portance pre`s du bord de fuite, ce qui provoque un fort moment piqueur.
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Figure 3.1 Exemple de profil reflex - JLW065
Figure 3.2 Exemple de profil supercritique - RAE2822
3.1 Imple´mentation
Cette section a pour but de de´crire individuellement les diffe´rentes composantes ne´ces-
saires a` l’imple´mentation du processus d’optimisation haute fide´lite´, puis de de´crire leur
inte´gration au sein du processus. La figure 3.3 illustre toutes les composantes ne´cessaires a`
son fonctionnement ainsi que les liens les unissant.
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Figure 3.3 Processus d’optimisation haute fide´lite´
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3.1.1 Ge´ne´ration du mode`le 3D
Une maquette tridimensionnelle de l’avion est requise afin d’effectuer les analyses de
type CFD. Celle-ci se doit de pre´senter des surfaces d’une qualite´ ade´quate aux calculs. Ces
surfaces doivent eˆtre de bonne re´solution et la maquette se doit d’eˆtre fide`le a` la de´finition
ge´ome´trique de l’avion. Entre autres, les profils et leurs positions doivent eˆtre respecte´s, les
conditions de tangente applique´es aux endroits ne´cessaires et les interpolations effectue´es de
fac¸on lisse. Le logiciel de mode´lisation Catia a e´te´ choisi en raison de ses puissants outils
de ge´ne´ration de surface, de la possibilite´ d’y automatiser des actions et de la connaissance
pre´alable du logiciel par l’auteur.
La section 1.3.1 de´crit diffe´rentes me´thodes de´veloppe´es afin d’obtenir une maquette nu-
me´rique. Ces me´thodes faisant de´ja` appel au logiciel Catia afin de ge´ne´rer la ge´ome´trie, il a
tout d’abord e´te´ de´cide´ d’utiliser les outils existants afin de ge´ne´rer le mode`le 3D de haute
fide´lite´.
Catia comporte une interface de programmation dans le langage VBA permettant de cre´er
des macros. Il est donc possible d’automatiser une se´rie de commandes et de ge´ne´rer automa-
tiquement, dans le cas pre´sent, une ge´ome´trie d’avion de type aile volante. Cette ge´ne´ration
s’effectue a` partir des parame`tres inge´nieurs. La construction est faite dans Catia de fac¸on
analogue a` la construction effectue´e dans Matlab. Cette proce´dure ge´ne`re efficacement la
ge´ome´trie, mais posse`de quelques limitations. Tout d’abord, si la proce´dure de mode´lisation
dans Matlab change, celle dans Catia n’est pas lie´e. Elle doit donc eˆtre modifie´e en paralle`le,
taˆche longue et ardue. Il se produit alors un risque de disparite´ entre les 2 mode`les. E´gale-
ment, les ge´ome´tries sont re´ge´ne´re´es entie`rement a` partir d’un nouveau fichier pour chaque
nouveau mode`le. C’est pourquoi un proble`me de robustesse est apparu a` l’importation du
mode`le 3D Catia dans le logiciel de maillage ICEM. Bien que la proce´dure de ge´ne´ration
produise une ge´ome´trie de topologie identique pour chaque mode`le, les noms associe´s aux
entite´s topologiques ne sont pas consistants d’un mode`le a` l’autre.
Une seconde me´thode de ge´ne´ration de la maquette 3D a donc e´te´ de´veloppe´e en re´ponse
a` ces proble`mes. Plutoˆt que de re´ge´ne´rer entie`rement la ge´ome´trie pour chaque mode`le,
la deuxie`me me´thode redimensionne un gabarit existant d’un avion a` fuselage inte´gre´. La
ge´ome´trie cre´e´e dans Matlab comprend des milliers de coordonne´es de´finissant la surface de
l’avion. Le gabarit est construit en pre´vision de se servir de ces coordonne´es. Cette seconde
me´thode utilise directement ces coordonne´es empeˆchant toute disparite´ possible entre Matlab
et Catia. Les e´tapes de cre´ation du mode`le Catia se trouvent simplifie´es. Finalement le mode`le
3D provient toujours du meˆme fichier de gabarit, ce qui e´vite les proble`mes de consistance
dans les noms associe´s aux entite´s topologiques. Cette me´thode est base´e sur l’utilisation du
logiciel CAPRI et sera traite´e en de´tail dans la prochaine section. Un exemple de mode`le
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d’avion a` fuselage inte´gre´ ge´ne´re´ a` l’aide de Catia est illustre´ a` la figure 3.4.
Initialement, plusieurs mode`les ont e´te´ ge´ne´re´s manuellement afin de bien cerner les parti-
cularite´s de la mode´lisation de ce type d’avion. Cette expe´rience a permis d’e´tablir la meilleure
me´thode de construction du mode`le, soit celle utilise´e dans la premie`re me´thode. Cette der-
nie`re a e´te´ re´utilise´e afin de cre´er le gabarit servant dans la seconde me´thode.
Figure 3.4 Mode`le dans Catia
Interconnexion
En tentant d’inte´grer les diffe´rentes composantes de la boucle d’optimisation, il est rapide-
ment apparu des proble`mes de transfert du mode`le ge´ome´trique entre les diffe´rents logiciels.
Le logiciel ICEM est utilise´ afin de ge´ne´rer le maillage. Ce dernier n’acceptant pas les fichiers
de ge´ome´trie natifs de Catia (*.CATPart), des formats universels doivent donc eˆtre utilise´s.
Les 2 formats universels propose´s sont le IGES et le STEP. Ils permettent d’importer cor-
rectement la ge´ome´trie, mais en ve´rifiant la topologie du mode`le, soit les points, les lignes et
les surfaces composant la ge´ome´trie, une inconsistance dans les noms apparaˆıt. En re´sume´,
lors de l’importation, le nom des entite´s de la topologie change ale´atoirement. Les mode`les
importe´s provenant du meˆme fichier Catia sont beaucoup plus robustes.
La source du proble`me provient de la conversion du fichier de format universel au for-
mat de ge´ome´trie natif de ICEM, le format tetin (*.tin). La solution retenue consiste donc
a` importer directement la ge´ome´trie dans le format tetin dans ICEM en utilisant un conver-
tisseur externe. Un logiciel commercial nomme´ CAPRI de la compagnie CADNexus permet
une telle conversion. Il s’agit d’une passerelle entre diffe´rents logiciels de conception assiste´e
par ordinateur. L’avantage d’utiliser CAPRI provient du fait qu’il communique avec Catia
directement a` travers de son API (application programming interface). Lorsqu’il ge´ne`re le
fichier tetin, il le fait directement a` partir du mode`le a` l’inte´rieur de Catia et ainsi conserve
une consistance dans le nom de la topologie.
Le logiciel CAPRI offre, de plus, un moyen de communication bidirectionnelle entre Catia,
ICEM et Matlab, ce qui offre un avantage inde´niable dans les interconnexions. Pour cette
raison CAPRI est e´galement utilise´ comme interme´diaire entre Matlab et Catia. Le mode`le
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Catia est re´ge´ne´re´ a` chaque ite´ration a` partir d’un gabarit comportant plusieurs milliers de
coordonne´es. Ces coordonne´es sont d’abord exporte´es de Matlab dans un fichier de donne´es.
Ce fichier est ensuite lu avec CAPRI et les nouvelles coordonne´es sont inse´re´es dans le gabarit.
Celui-ci est finalement mis a` jour et peut eˆtre sauvegarde´. La topologie est constante, et graˆce
au convertisseur de ce logiciel les noms sont consistants.
La mise en place de CAPRI n’est pas ne´cessairement aise´e, mais les re´sultats sont excel-
lents. CAPRI est code´ en C++ et 2 outils diffe´rents furent compile´s. Le premier, ”DriveMM ”,
permet la mise a` jour du gabarit dans Catia et la cre´ation du mode`le 3D. Le second, ”Ca-
pri2Tetin”, proce`de a` l’interpre´tation de la ge´ome´trie dans Catia et l’exporte dans le format
natif de ICEM. Le processus de ge´ne´ration de la ge´ome´trie a` travers CAPRI est pre´sente´ a`
la figure 3.5. Ces exe´cutables sont appele´s directement depuis Matlab a` travers une invite de
commande. Matlab s’assure de ge´ne´rer les scripts d’exe´cution ne´cessaires ainsi que le fichier
de coordonne´e de la ge´ome´trie. CAPRI tourne depuis un serveur de calcul qui, dans ce cas-ci,
est installe´ sur la meˆme machine que le client.
Figure 3.5 Processus de ge´ne´ration de la ge´ome´trie a` travers CAPRI
3.1.2 Ge´ne´ration du maillage
Les calculs CFD sont base´s sur une me´thode par volume fini qui ne´cessite une discre´-
tisation de l’espace, aussi nomme´e maillage. Pour effectuer ce maillage, le logiciel ICEM a
e´te´ choisi pour la puissance de ses outils, et parce qu’il est entie`rement automatisable. Cette
automatisation est faite a` l’aide d’un script en langage TCL. Ce langage de script est assez
complexe mais son e´criture est simplifie´e par un outil d’enregistrement automatique de script.
Deux grandes familles de maillage existent, les structure´s et les non structure´s. Les
maillages structure´s sont ceux dont le positionnement des e´le´ments est re´fe´rence´ dans une
table base´e sur un syste`me de coordonne´es orthogonales. Ce type de maillage est ge´ne´rale-
ment effectue´ avec des e´le´ments hexae´driques. Dans les maillages non structure´s, les e´le´ments
ne sont pas re´fe´rence´s par une table. Il s’agit d’un syste`me de re´fe´rencement direct des e´le´-
ments voisins. Ce type de maillage est souvent compose´ d’e´le´ments te´trae´driques. Toutefois, il
est a` noter que l’appellation ”maillage structure´” est souvent utilise´e pour faire re´fe´rence aux
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maillages hexae´driques sans que le maillage soit ne´cessairement structure´. Le solveur fluide
utilise´ dans cette recherche ne se sert que de maillages non structure´s, il reste que l’utilisation
de maillage fait d’e´le´ments hexahe´driques peut eˆtre avantageuse. Par exemple, pour la re´so-
lution d’un e´coulement a` l’aide des e´quations de Navier-Stokes, les maillages hexahe´driques
permettent une re´gularite´ et une possibilite´ de controˆle de la finesse du maillage essentiel a`
l’obtention de bon re´sultats. Dans ce cas-ci, il a e´te´ de´cide´ d’utiliser l’e´quation d’Euler afin
de re´soudre l’e´coulement. Pour ce type de calcul, la finesse du maillage est moins critique et
l’utilisation d’e´le´ments te´trae´driques est ade´quate.
La ge´ne´ration d’un maillage est un processus qui demande beaucoup de travail, et plu-
sieurs choix vont en influencer sa qualite´. Des de´cisions doivent eˆtre prises relativement aux
dimensions du domaine de calcul, a` la finesse du maillage et aux raffinements locaux. Le
maillage final comporte en moyenne 800000 e´le´ments avec un domaine de 20 cordes derrie`re
l’avion et de 10 cordes autour. Les dimensions et la forme du domaine sont illustre´es a` la
figure 3.6. Suite a` une e´tude de convergence, un domaine posse´dant une entre´e et une sor-
tie demi-sphe´riques a e´te´ choisi. Un raffinement est effectue´ sur les surfaces de l’avion, en
particulier sur l’extrados entre 30 et 90 pour cent de la corde, afin d’obtenir une meilleure
de´finition du choc s’y trouvant. Un aperc¸u du maillage sur la surface de l’avion est montre´ a`
la figure 3.7.
La cre´ation du maillage automatique est faite en plusieurs e´tapes.
– Importation de la ge´ome´trie : la ge´ome´trie est importe´e depuis un fichier tetin.
– Ge´ne´ration du domaine : le domaine de calcul est ge´ne´re´ autour de la ge´ome´trie. Afin de
faciliter la ge´ne´ration du domaine et du maillage en ge´ne´ral, l’avion est mis a` l’e´chelle
unitaire dans Catia. De cette fac¸on, le domaine exte´rieur conserve toujours les meˆmes
dimensions.
– Ge´ne´ration du maillage : le maillage surfacique est ge´ne´re´ suivi du maillage du volume.
Tout d’abord, la finesse du maillage triangulaire est de´finie sur les surfaces en fonction
de la pre´cision ne´cessaire. Le volume est ensuite maille´ a` l’aide d’e´le´ments te´trae´driques.
– Lissage : le maillage est lisse´ dans le but d’obtenir un maillage propre et d’e´viter les
e´le´ments proble´matiques. Il est base´ sur le crite`re ”qualite´” de ICEM avec une valeur
de 0.5.
– Exportation : le maillage est exporte´ dans le format *.msh, format reconnu par Fluent.
Sans CAPRI, la ge´ne´ration de ce maillage aurait e´te´ impossible. Le raffinement des sur-
faces ne´cessite d’apposer des re`gles propres a` certaines surfaces. Pour ce faire, le script d’auto-
matisation doit eˆtre en mesure d’identifier les surfaces, chose impossible si les noms identifiant
les surfaces sont inconsistants.
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Figure 3.6 Domaine du maillage
Figure 3.7 De´tails du maillage surfacique dans CAPRI
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3.1.3 ”Solveur” fluide
L’objectif de tout ce processus est d’effectuer un calcul CFD afin de proce´der a` une analyse
de plus haute fide´lite´. Ce calcul est effectue´ a` l’aide du logiciel Fluent. Celui-ci est un logiciel
commercial conc¸u par la compagnie Ansys Inc. tout comme ICEM. Il est tre`s polyvalent et
robuste. Son ope´ration peut e´galement eˆtre automatise´e.
Tels que de´crits pre´ce´demment, les calculs sont effectue´s selon l’e´quation d’Euler. En fait,
cela signifie que la viscosite´ et par le fait meˆme, la turbulence ont e´te´ ignore´es dans les calculs.
C’est un mode`le de fluide compressible qui permet donc de re´soudre les chocs et la traine´e de
compressibilite´ associe´e au re´gime transsonique. Les forces de pression mesure´es permettent
e´galement d’e´valuer la portance et le moment longitudinal de l’avion. Ces donne´es sont utiles
a` l’optimisation des profils.
De ne´gliger la viscosite´ comporte quand meˆme plusieurs limitations. Cela signifie que la
traine´e visqueuse n’est pas conside´re´e et que la couche limite n’est pas re´solue. La traine´e
totale estime´e n’est donc pas comple`te, puisqu’il manque une des composantes majeures de
la traine´e, celle qui est visqueuse. L’absence de la couche limite va e´galement influencer la
cre´ation des chocs. Avec ce type de calcul, les chocs sont ge´ne´ralement plus recule´s sur la
corde et plus importants. La justesse de l’e´valuation de la traine´e d’onde est donc affecte´e.
L’objectif de toute cette proce´dure de haute fide´lite´ est de proce´der a` l’optimisation d’un
avion afin d’en ame´liorer ses performances. Dans ce contexte, il est alors possible de proce´der a`
l’optimisation en se servant des diffe´rences de performance entre les diffe´rentes solutions plutoˆt
qu’en se servant des me´triques de performance sous leur forme absolue. Il s’agit d’optimiser
en utilisant des deltas (∆) plutoˆt que des valeurs absolues. De cette fac¸on, la justesse de
l’e´valuation devient secondaire a` condition que les e´valuations permettent de bien de´terminer
le gradient de la solution. De plus, puisque les chocs sont surestime´s, l’analyse est effectue´e
a` une vitesse le´ge`rement infe´rieure de la vitesse re´elle afin de les atte´nuer.
L’automatisation de Fluent se fait a` partir d’un fichier journal dans lequel les commandes
ne´cessaires a` l’exe´cution du calcul sont donne´es. A` chaque ite´ration, un nouveau fichier journal
contenant les nouvelles conditions d’analyse est ge´ne´re´ dans Matlab. Tout d’abord, la ge´ome´-
trie est importe´e dans Fluent et l’e´chelle du mode`le est re´ajuste´e afin d’obtenir les dimensions
re´elles plutoˆt qu’un mode`le unitaire. Ensuite, les conditions d’initialisation sont entre´es, le
proble`me est initialise´ et finalement le calcul est lance´. Une fois les calculs termine´s, les re´sul-
tats sont exporte´s dans des fichiers pour un post-traitement ulte´rieur. Le tableau 3.1 montre
les principales conditions d’analyse. Un exemple de fichier journal incluant les commandes
d’exe´cution de Fluent est donne´ a` l’annexe F.
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Tableau 3.1 Conditions d’analyse du solveur Fluent
Conditions d’analyse Valeur
Solveur Implicit / Density Based
Mode`le d’e´nergie Active´
Mode`le de viscosite´ Exempt de viscosite´ (Inviscid)
Pression Ajuste´e a` l’atmosphe`re standard
a` l’altitude de croisie`re (Pa)
Vitesse Ajuste´e a` la vitesse de croisie`re
de la mission (Mach)
Tempe´rature Ajuste´e a` l’atmosphe`re standard
a` l’altitude de croisie`re (K)
Aire de re´fe´rence Demi aire de re´fe´rence de l’avion (m2)
Longueur de re´fe´rence Corde ae´rodynamique moyenne (m)
Condition frontie`re a` l’infini De type farfield
Solution Utilisation de solution steering, en mode
transonic, avec nombre de courant allant
jusqu’a` 2000 pour convergence rapide.
Ordre de convergence Blend 1st/2nd order a` 50%
3.1.4 Post-traitement
Une fois les calculs termine´s, Fluent exporte des fichiers contenant les forces agissant sur
l’avion. Celles-ci sont de´ja` inte´gre´es pour la surface entie`re de l’ae´ronef et mises sous la forme
d’un coefficient. Ces coefficients sont calcule´s a` partir des valeurs de re´fe´rence de l’avion
telles que l’aire de la surface portante et la corde ae´rodynamique moyenne. Ces valeurs sont
importe´es dans Matlab pour effectuer le post-traitement. Les principales donne´es obtenues
sont la finesse de l’avion ainsi que l’e´quilibrage de celui-ci. Ces nouvelles donne´es provenant
des calculs haute fide´lite´ viennent substituer celles obtenues par les analyses de basse fide´lite´
pour permettre, entre autres, l’optimisation des profils.
3.1.5 Inte´gration des composantes
L’inte´gration de toutes ces composantes est faite dans Matlab. Chacune de celles-ci est
sous la forme d’un exe´cutable et peut eˆtre lance´e depuis une invite de commande. Lorsqu’une
composante est exe´cute´e, un mode`le doit lui eˆtre fourni ainsi qu’une se´rie d’instructions pour
proce´der a` son exe´cution. Matlab ge`re donc l’exe´cution en lanc¸ant les composantes depuis
une invite de commande dans un ordre particulier et en fournissant les parame`tres ou fichiers
ne´cessaires.
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3.2 Re´sultats
3.2.1 E´nonce´ du cas test
La proce´dure d’optimisation haute fide´lite´ des profils a e´te´ teste´e a` l’aide d’un cas concret.
Ce cas test est la suite de celui pre´sente´ a` la section 2.2 et qui visait l’optimisation de la forme
en plan d’un avion a` fuselage inte´gre´ ayant une mission e´quivalente au Airbus A340-600.
Cette fois-ci, les profils sont optimise´s graˆce a` la CFD tandis que la forme en plan reste fige´e.
L’optimisation de basse fide´lite´ a permis une recherche globale, et cette seconde optimisation
est un raffinement de la premie`re.
Le mode`le utilise´ pour l’initialisation de cette optimisation est le mode`le final re´sultant
de l’optimisation pre´sente´e a` la section 2.2. Il s’agit donc d’un mode`le satisfaisant et de´ja`
pre`s d’un optimum. Ce dernier pre´sente un bon niveau de performance et re´pond aux crite`res
de la mission et aux contraintes exigeantes de stabilite´. La construction du mode`le est faite
a` l’aide de trois profils : un au plan de syme´trie, un a` la seconde brisure et un dernier en
bout d’aile. Ces profils sont parame´tre´s a` l’aide de la me´thode PARSEC et seront optimise´s
simultane´ment avec comme objectif de maximiser la finesse de l’avion (L/D). Les crite`res
impose´s pre´ce´demment, et montre´s au tableau 2.2, sont toujours applique´s, mais une nouvelle
contrainte d’e´quilibrage (trim) est impose´e. Il s’agit d’une contrainte importante des avions
a` fuselage inte´gre´ et qui est grandement de´pendante de la forme des profils. C’est pourquoi
elle n’est impose´e qu’a` cette e´tape en meˆme temps que les calculs de haute fide´lite´. Cette
contrainte oblige que le centre de portance et le centre de gravite´ soient a` moins de 10% de
la longueur du MAC l’un de l’autre. De cette fac¸on, l’e´quilibrage a` l’aide de volets se trouve
limite´ de fac¸on a` re´duire la traine´e.
Le profils reflex EH2012 pour le fuselage et les profils supercritiques RAE2822 pour la
seconde brisure et le bout de l’aile sont utilise´s pour l’initialisation. Le EH2012 est illustre´ en
rouge dans la figure 3.11(a) tandis que le RAE2822 est illustre´ en rouge a` la figure 3.11(b).
Ils ont e´te´ utilise´s par de´faut tout au long des calculs et de l’optimisation de basse fide´lite´.
Pour chaque profil, leurs 10 parame`tres PARSEC sont laisse´s libres et leurs limites fixe´es de
fac¸on tre`s large afin de ne pas restreindre l’optimisation. De plus, l’angle d’attaque local peut
eˆtre modifie´. Il en re´sulte 33 parame`tres d’optimisation. Pour chacun des profils, une se´rie
de tests est accomplie afin de s’assurer qu’ils posse`dent une forme valide : l’extrados ne doit
pas entrecouper l’intrados, la surface ne doit pas pre´senter d’ondulations, etc. Ces tests ont
e´te´ e´labore´s par Kevin The´aˆtre, un e´tudiant stagiaire dans le cadre de son projet d’inge´nierie
inverse de profils. Les calculs haute fide´lite´ sont exe´cute´s a` la condition que les profils soient
valides. Pour proce´der a` l’optimisation, l’algorithme Pointer de Isight est utilise´.
Les calculs de basse fide´lite´ sont tout d’abord re´alise´s afin de de´terminer certaines carac-
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te´ristiques comme le poids, les performances au de´collage et la stabilite´. A` ce moment, les
contraintes d’optimisation sont examine´es et si l’une de celles-ci n’est pas respecte´e, alors les
calculs haute fide´lite´ de CFD ne sont pas effectue´s afin d’e´conomiser en temps de calcul. Une
forte pe´nalite´ sur la fonction couˆt est alors impose´e afin d’invalider la solution.
3.2.2 Re´sultats et analyses
L’optimisation a teste´ 3381 solutions en un temps de calcul total de 2 semaines sur un
ordinateur de bureau a` 6 cœurs. La figure 3.8 illustre la courbe de convergence de la finesse, elle
illustre seulement les ite´rations ou` il y a eu ame´lioration. La courbe de convergence n’atteint
pas d’asymptote, ce qui porte a` croire que la solution n’a pas e´te´ entie`rement converge´e.
Le grand nombre de variables ralentit la convergence, et l’algorithme Pointer ne semble pas
le plus efficace dans ce contexte. Les calculs ont e´te´ arreˆte´s apre`s deux semaines en raison
d’une contrainte de temps. Les re´sultats sont ade´quats afin de conclure sur la faisabilite´ de
la me´thode d’optimisation haute fide´lite´.
Figure 3.8 Convergence de la finesse de l’avion
Tout d’abord, les calculs ont montre´ que le mode`le initial obtenu par me´thode basse
fide´lite´ n’e´tait pas e´quilibre´. Bien que sa finesse soit bonne, avec une valeur de 17.06 selon
les calculs CFD, il s’agissait d’un mode`le qui e´tait tout a` fait inade´quat en raison de son
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tre`s fort moment piqueur qui aurait certainement rendu l’avion incontroˆlable. L’optimiseur a
donc duˆ, dans un premier temps, trouver une solution d’avion qui re´pondait a` la contrainte
d’e´quilibrage. E´tant difficile a` satisfaire, la contrainte de stabilite´ venait compliquer davantage
la taˆche a` l’algorithme d’optimisation. Une solution viable a e´te´ trouve´e, mais avec une forte
pe´nalite´ en finesse. Le premier mode`le d’avion re´pondant a` tous les crite`res et contraintes
d’optimisation posse´dait une finesse de 16.01. C’est a` partir de ce mode`le que la finesse de
l’avion a e´te´ optimise´e pour atteindre 16.96 avec la solution finale. La figure 3.9 illustre le
choc ge´ne´re´ sur l’extrados de l’aile tandis que la figure 3.10 illustre les isocontours de la
pression statique sur l’extrados. Il est possible de constater un puissant choc traversant l’aile
entie`re pour venir s’affaiblir puis disparaˆıtre sur le fuselage.
Figure 3.9 Visualisation du choc sur la solution finale
La figure 3.11 compare les trois profils initiaux aux 3 profils re´sultant de l’optimisation.
Les profils initiaux sont en rouge tandis que les profils optimise´s sont en bleu. Il est inte´ressant
de noter que les modifications effectue´es sur les profils par l’optimiseur sont cohe´rentes avec
l’objectif.
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Figure 3.10 Isocontours de la pression statique sur l’extrados de la solution finale
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(a) Profil central
(b) Profil de la seconde cassure
(c) Profil de bout d’aile
Figure 3.11 Comparaison des profils initiaux et finaux de l’optimisation
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La figure 3.11(a) compare le profil initial au profil optimise´ de la section centrale du
fuselage. Le nouveau profil posse`de une forme reflex plus marque´e : la cambrure ne´gative
pre`s du bord de fuite est beaucoup plus prononce´e. E´galement, ce profil a e´te´ le´ge`rement
aminci sur l’extrados et son point d’e´paisseur maximale recule´. Finalement, l’angle d’attaque
local a augmente´ passant de 0.53 degre´ a` 1.11 degre´. L’augmentation de la caracte´ristique
reflex du profil est sense´e, puisqu’elle a pour but de re´duire le moment piqueur de l’avion.
La re´duction de la portance qui s’ensuit semble avoir e´te´ compense´e par une augmentation
de l’angle local d’attaque. Les analyses CFD illustre´es a` la figure 3.9 de´montrent qu’il y a un
le´ger choc pre`s du plan de syme´trie au point d’e´paisseur maximale de l’extrados. La re´duction
de l’e´paisseur du profil ainsi que le recul du point d’e´paisseur maximale sont donc une bonne
solution pour re´duire la traine´e d’onde locale.
Le profil situe´ a` la seconde brisure est illustre´ a` la figure 3.11(b). C’est celui qui a e´te´ le
moins alte´re´ des trois. Le profil re´sultant conserve bien la forme caracte´ristique des profils
supercritiques. Il n’a e´te´ que le´ge`rement aminci sur l’intrados et son point d’e´paisseur maxi-
male a e´te´ recule´. L’angle d’attaque de cette section est reste´ pratiquement constant avec
une le´ge`re augmentation de seulement 0.09 degre´. Il est normal de constater que ce profil
pre´sente les caracte´ristiques d’un supercritique, puisqu’il est situe´ dans la zone ou` le choc
est le plus fort. Il est aussi inte´ressant a` noter que la modification apporte´e a` l’intrados a
e´galement comme effet de re´duire le´ge`rement la cambrure a` l’arrie`re et donc de re´duire le
moment piqueur.
Le profil situe´ au bout de l’aile a e´te´ grandement modifie´, il est illustre´ a` la figure 3.11(c).
Sa forme supercritique a e´te´ alte´re´e. Le point d’e´paisseur maximale de l’extrados a e´te´ grande-
ment avance´ tout en voyant son e´paisseur re´duite. Il en re´sulte un profil ayant une apparence
semi-syme´trique avec une cambrure le´ge`re, mais tre`s recule´e. L’amincissement marque´ du
profil ainsi que sa cambrure tre`s recule´e ont une tendance a` re´duire les chocs.
Une comparaison de la solution initiale, de la solution d’avion e´quilibre´ et de la solution
finale est pre´sente´e au tableau 3.2. Il de´montre bien que le premier objectif de l’optimisa-
tion a e´te´ d’obtenir une solution d’avion e´quilibre´ sans tenir compte des performances. Une
ame´lioration de la finesse de 0.9 point s’en est suivie graˆce a` l’optimisation. Il est inte´ressant
de noter que le MTOW et la masse de carburant consomme´e par le mode`le e´quilibre´ sont
infe´rieurs au mode`le final qui, lui, est e´quilibre´ et posse`de une finesse supe´rieure. Cette diffe´-
rence de´montre l’incapacite´ des calculs de basse fide´lite´ a` capter les subtilite´s de la forme des
profils. Tandis que les calculs CFD ont de´tecte´ une augmentation de la traine´e d’onde, les
calculs de basse fide´lite´ continuent de conside´rer, par hypothe`se, les profils comme ade´quats
et n’e´valuent pas de choc important.
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Tableau 3.2 Comparaison des mode`les optimise´s
Caracte´ristiques Mode`le
initial
Mode`le
e´quilibre´
Mode`le
final
L/D (CFD) 17.06 16.01 16.96
De´calage du moment 18.5% 9.6% 9.9%
Masse carburant (lbs) 234320 231871 235242
MTOW (lbs) 639017 636537 639831
Marge longitudinale statique de stabilite´ 5.01% 4.98% 4.95%
3.3 Validation
Une validation a e´te´ lance´e afin d’e´valuer la proce´dure d’utilisation du logiciel CFD Fluent
ainsi que sa justesse. Un cas test classique en trois dimensions a e´te´ utilise´ : l’aile Onera M6
Slater (2008). Il s’agit d’une aile trape´zo¨ıdale, a` bout arrondi et qui fut teste´ en souﬄerie en
re´gime transsonique. Des re´sultats complets d’analyses CFD sont fournis par la NASA a` des
fins de validation. Les conditions d’e´coulement sont de´finies au tableau 3.3. Le maillage est
de type structure´ et il est compose´ de 2 530 818 e´le´ments. Le domaine est de forme en ”C”
et s’e´tend sur 30 cordes dans toutes les directions.
Tableau 3.3 Conditions de l’e´coulement autour de l’Onera M6
Condition Valeur
Mach 0.8395
Pression (psia) 45.82899
Tempe´rature (R) 400
Angle d’attaque (deg) 3.06
Mode`le de turbulence S-A
Le cas de validation a e´te´ lance´ par Alexandre Drouin, stagiaire a` la maˆıtrise, dans le
cadre d’un projet sur la ge´ne´ration de maillage structure´. La solution a atteint un niveau de
convergence de 3.9E-4. Les figures 3.12(a) et 3.12(b) montrent les isocontours de CP obtenus
avec Fluent et ceux obtenus a` la NASA. Il est possible d’y apercevoir un choc en ”λ” qui est
caracte´ristique de cette aile. En comparant les deux figures, on peut conclure que visuellement
les deux solutions sont tre`s similaires et de´montrent les meˆmes caracte´ristiques ge´ne´rales.
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(a) Re´sultat Fluent (b) Re´sultat NASA
Figure 3.12 Isocontours de l’aile Onera M6
Les figures 3.13, 3.14 et 3.15 montrent les courbes des coefficients de pression sur trois
sections de coupe diffe´rente. Il est possible de constater que les re´sultats de la NASA et
ceux obtenus avec Fluent concordent tre`s bien dans tous les cas et que les chocs y sont bien
positionne´s. Il n’y a qu’une le´ge`re diffe´rence, ne´gligeable, au bout d’aile pre`s du bord de fuite
tel que montre´ a` la figure 3.15. Il s’agit d’une zone plus complexe a` simuler. Il est aussi
possible qu’une diffe´rence dans la forme de l’arrondi du bout d’aile se soit produite lors de la
mode´lisation de l’aile dans Catia.
Figure 3.13 Coefficient de pression a` la surface de l’aile - section a` y/b = 0.2
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Figure 3.14 Coefficient de pression a` la surface de l’aile - section a` y/b = 0.65
Figure 3.15 Coefficient de pression a` la surface de l’aile - section a` y/b = 0.99
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Finalement, le tableau 3.4 pre´sente les coefficients ae´rodynamiques calcule´s dans Fluent et
ceux de la NASA. Bien que les courbes de CP soient tre`s semblables, les coefficients calcule´s
pre´sentent une certaine erreur. Des valeurs de re´fe´rence errone´es ne peuvent a` elles seules
expliquer celle-ci, puisqu’on retrouve aussi une faible erreur sur la finesse entre les deux cas.
Tableau 3.4 Coefficients ae´rodynamiques de l’aile Onera M6
Coefficient Fluent NASA
Coefficient de portance (CL) 2.6831 · 10−1 2.8738 · 10−1
Coefficient de traine´e (CD) 1.5799 · 10−2 1.7895 · 10−2
Finesse 17.0 16.0
3.4 Conclusion
Ce chapitre a pre´sente´ une proce´dure permettant l’optimisation ae´rodynamique des profils
par une me´thode CFD. L’inte´gration de cette me´thode de plus haute fide´lite´ au processus
d’optimisation de basse fide´lite´ a permis de mieux saisir les caracte´ristiques lie´es a` la forme
des profils. Les analyses fluides a` l’aide du logiciel Fluent ont ne´cessite´ le de´veloppement de
plusieurs proce´dures automatise´es telles que la ge´ne´ration de la ge´ome´trie et la cre´ation du
maillage. La validite´ de ce processus a e´te´ de´montre´e graˆce a` un cas test : il a e´te´ possible
d’effectuer une optimisation des profils afin de corriger un proble`me se´rieux d’e´quilibrage et
d’ame´liorer les performances de l’avion.
Le processus imple´mente´ est base´ sur l’optimisation d’un parame`tre ae´rodynamique. La
fonction couˆt est le re´sultat direct d’un calcul ae´rodynamique, cependant l’initialisation de
ce calcul de´pend de d’autres disciplines telles que la stabilite´ et les calculs de poids. L’op-
timisation est multidisciplinaire mais avec une interaction faible entre les disciplines. Avec
la justesse des calculs ae´rodynamiques, il s’agit de la principale limitation de la proce´dure
dans sa forme actuelle. Il est toutefois important de noter que ce chapitre vise a` de´montrer la
faisabilite´ d’une optimisation des profils, mais qu’il consiste e´galement en une e´bauche d’une
proce´dure d’optimisation multidisciplinaire posse´dant un fort couplage.
Dans le cadre de travaux futurs, il serait avantageux d’ame´liorer la fide´lite´ des calculs.
L’ajout de la viscosite´ dans les calculs CFD avec un maillage adapte´ et fin permettrait d’ame´-
liorer la justesse. L’obtention de calculs ae´rodynamiques justes permettrait de re´inte´grer les
re´sultats ae´rodynamiques de haute fide´lite´ dans les calculs de poids et de performance afin
d’augmenter la qualite´ des re´sultats dans leur ensemble. Le principal avantage de l’inte´gra-
tion des calculs CFD dans leur forme actuelle, en de´pit de leur manque de justesse, c’est
qu’ils offrent une bonne pre´cision permettant une optimisation relative base´e sur les e´carts
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(delta) entre les solutions. L’ajout de la viscosite´ implique l’automatisation d’une proce´dure
de maillage complexe et des calculs ae´rodynamiques beaucoup plus couˆteux en ressources
informatiques.
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CONCLUSION
Ce projet avait comme objectif principal d’e´laborer une me´thode de conception pre´limi-
naire spe´cifique aux avions a` fuselage inte´gre´.
L’avion a` fuselage inte´gre´ est un concept original d’avion visant une re´duction de la
consommation en carburant et de l’empreinte e´cologique. Ce type d’avion se retrouve dans
la litte´rature depuis plus de 15 ans, toutefois, aucun mode`le pleine grandeur n’a encore
e´te´ fabrique´. Ce concept ayant un fuselage incorpore´ a` l’aile diffe`re grandement de l’avion
classique compose´ d’un fuselage tubulaire. Pour cette raison, sa conception s’effectue de fac¸on
distincte. La litte´rature pre´sente plusieurs e´tudes de´montrant les me´rites du concept, mais
tre`s peu d’informations touchant sa conception initiale. Les ouvrages de re´fe´rence traitant
de la conception pre´liminaire sont, pour leur part, consacre´s aux avions classiques et ne
permettent pas de bien de´finir les particularite´s du fuselage inte´gre´. Le couplage entre les
diffe´rentes disciplines est important et une approche de conception multidisciplinaire est
essentielle. L’objectif de ce projet provient de ces observations. De plus, le projet est comple´te´
par la mise en place d’un processus d’optimisation. Il s’agit d’un outil important ayant permis
l’obtention d’un avion stable en plus d’en ame´liorer les performances.
Synthe`se des travaux
La conception pre´liminaire d’un avion englobe plusieurs sous-e´tapes de conceptions. Ce
projet couvre deux grands aspects de la conception pre´liminaire. Premie`rement, l’obtention
d’un mode`le initial a` partir d’une liste de requis. Deuxie`mement, le raffinement du mode`le
initial graˆce a` l’optimisation et des outils d’analyse de plus haute fide´lite´.
Tout d’abord, une me´thode de conception initiale a e´te´ propose´e. Cette dernie`re est une
me´thode manuelle qui, graˆce a` des outils d’analyse efficaces, permet d’e´baucher une pre-
mie`re esquisse d’avion a` fuselage inte´gre´ re´pondant a` un cahier des charges pre´cis. Les outils
permettent une analyse comple`te dans les disciplines primaires de la conception d’avion :
l’ae´rodynamisme, le calcul des masses et du centrage, la stabilite´, les performances et la pa-
rame´trisation ge´ome´trique. Ces outils, principalement de nature empirique, sont couple´s pour
permettre une analyse de type multidisciplinaire.
Par la suite, un processus d’optimisation a e´te´ imple´mente´. Ce dernier permet le raffine-
ment de la solution initiale : deux niveaux comple´mentaires de fide´lite´ d’optimisation sont
imple´mente´s. Une premie`re optimisation reposant sur des calculs de basse fide´lite´ permet
l’obtention d’une forme en plan ade´quate. Une deuxie`me de plus haute fide´lite´ permet, graˆce
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a` une analyse ae´rodynamique par la CFD, d’e´tudier et d’optimiser la forme des profils. Toute
cette de´marche d’optimisation fait appel a` de nombreux outils et est le re´sultat d’un travail
complexe d’inte´gration et d’automatisation de processus.
Ce projet en deux parties permet donc de de´velopper un avion a` fuselage inte´gre´ a` partir
d’un cahier des charges jusqu’a` l’obtention d’un mode`le raffine´e, le tout a` travers un processus
d’analyse multidisciplinaire.
Limitations de la solution propose´e
Ce projet pre´sente certaines limitations, deux de celles-ci sont plus importantes.
Tout d’abord, dans la me´thode de conception pre´liminaire certains outils auraient avan-
tage a` eˆtre plus de´taille´s et de nouveaux calculs pourraient eˆtre de´veloppe´s. Par exemple, le
calcul de la quantite´ de carburant est base´ sur l’e´quation de Bre´guet a` altitude constante, tan-
dis que les autres phases de vol sont estime´es a` l’aide de facteurs tre`s ge´ne´raux. De plus, une
analyse ae´rodynamique comple`te de chacune de ces phases n’est pas re´alise´e. La me´thode
actuelle du calcul de carburant pre´sente une fide´lite´ limite´e et des me´thodes plus pre´cises
pourraient eˆtre imple´mente´es.
Ensuite, les analyses de haute fide´lite´ pre´sentent une pre´cision ade´quate a` l’exe´cution
d’optimisation, mais leur justesse ne permet pas une analyse multidisciplinaire comple`te avec
une forte interaction des disciplines.
Finalement, il y a plusieurs petites ame´liorations ou encore limitations mineures qui ont
e´te´ note´es lors des conclusions des diffe´rents chapitres.
Ame´liorations futures
Ce projet ouvre la porte a` plusieurs autres projets connexes. Il touche un large e´ventail
de disciplines et dans chacune de celles-ci il y a des ame´liorations possibles. Il s’agit d’une
me´thode de conception efficace, mais une augmentation de la fide´lite´ et de la de´finition du
mode`le est toujours possible.
Les calculs de basse fide´lite´ permettent d’obtenir les caracte´ristiques principales de l’avion,
il serait toutefois possible d’envisager une version mieux de´finie de l’avion qui inclurait les
ailettes de bout d’aile et une inte´gration ame´liore´e des moteurs. De plus, les phases de vol
pourraient eˆtre plus de´taille´es de fac¸on a` re´soudre la limitation lie´e a` la fide´lite´ du calcul du
carburant. Il serait e´galement possible d’ajouter des crite`res de design tels que la stabilite´
late´rale directionnelle et un taux de monte´e minimale en croisie`re. Finalement, un projet
visant l’imple´mentation de calcul de type Navier-Stokes permettrait de pallier a` la principale
limite du processus d’optimisation haute fide´lite´.
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Un autre e´le´ment important de ce type de concept est l’aspect e´conomique. Les couˆts
de de´veloppement et d’ope´ration ainsi que la gestion du cycle de vie guident fortement tout
projet. Ce type d’avion repre´sente un risque et c’est pourquoi d’autres analyses de´taille´es sont
importantes. Il s’agit d’e´tudes tre`s concre`tes quoiqu’elles soient relie´es moins directement aux
sciences applique´es.
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ANNEXE A
Fichier de coordonne´es de profils normalise´s
Cette annexe pre´sente un exemple de fichier de coordonne´es de´finissant un profil selon le
standard employe´ dans cette recherche.
La premie`re ligne est une ligne de commentaire ou` il est possible d’y inclure toutes infor-
mations de´sire´es telles que le nom du profil. Les lignes suivantes du fichier servent a` de´finir
les coordonne´es du profil. A` un point de controˆle par ligne, la coordonne´e X se situe dans la
premie`re colonne, et la coordonne´e Y dans la seconde. Le nombre de points n’est pas limite´.
Les coordonne´es X et Y d’un point peuvent eˆtre se´pare´es par un espace ou une tabulation.
Afin d’effectuer des calculs nume´riques a` l’aide de Fluent, le bord de fuite doit eˆtre ferme´ :
il se situe donc a` la coordonne´e (1, 0). Le premier point est celui du bord de fuite du coˆte´ de
l’extrados, les autres points suivent ensuite l’extrados et se rendent jusqu’au bord d’attaque
a` la coordonne´e (0.0). Finalement ils reviennent par l’intrados jusqu’au bord de fuite.
Exemple :
RAE 2822 AIRFOIL
1.000000 0.000000
0.999398 0.000128
0.997592 0.000510
[ . . . ]
0 .009607 0.012480
0.005412 0.009416
0.002408 0.006306
0.000602 0.003165
0.000000 0.000000
0.000602 −.003160
0.002408 −.006308
0.005412 −.009443
0.009607 −.012559
[ . . . ]
0 .997592 0.000137
0.999398 0.000035
1.000000 0.000000
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ANNEXE B
Script d’exe´cution automatise´ du logiciel AVL
Cette annexe pre´sente le contenu du script AVL.vbs servant a` lancer les commandes de
calculs dans AVL. Il est a` noter que le coefficient ”0.301637” doit eˆtre ajuste´ afin de concorder
avec le coefficient de l’avion en croisie`re initiale.
Wscript . Stdout . WriteLine ”load BWBML. av l ”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ”oper ”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ”A”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ”C”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ”0 . 301637”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ”X”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ”FT”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ” t o t a l f o r c e . dat ”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ”FS”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ” s t r i p f o r c e . dat ”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ”ST”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ” s t a b i l i t y d e r i v a t i v e . dat ”
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ””
Wscript . S leep 1
Wscript . Stdout . WriteLine ”qu i t ”
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ANNEXE C
Obtention d’une formule du poids d’un moteur par re´gression
Cette annexe pre´sente la me´thode utilise´e afin d’obtenir une formule du poids d’un moteur
de type turbosouﬄante. La pousse´e statique au sol ainsi que le taux de dilution ont e´te´ choisis
comme variables inde´pendantes. La formule a e´te´ ge´ne´re´e a` l’aide d’une re´gression multivarie´e
base´e sur une banque de donne´es de moteur. Celle-ci a e´te´ effectue´e a` l’aide de la fonction
createSurfaceFit() de Matlab. La banque de donne´es de Meier (2005) a e´te´ utilise´e et 334
moteurs ont servi a` la cre´ation de la re´gression. L’ordre de l’e´quation a e´te´ choisi afin de
re´duire l’erreur et de bien concorder avec la tendance des donne´es. La figure C.1 montre
l’aspect de la surface re´sultante, tandis que l’e´quation finale est pre´sente´e a` l’e´quation C.1.
EngineWeight = 37.31 + 0.01647 · T − 7.161× 10−7 · T 2 + 0.008675 · T ·BPR (C.1)
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Figure C.1 Re´gression surfacique du poids moteur
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ANNEXE D
Formulaire du poids des composantes d’un avion a` fuselage inte´gre´
Cette annexe est un formulaire du poids de toutes les composantes d’un avion a` fuse-
lage inte´gre´. La somme de ceux-ci fournit le poids manufacturier a` vide. Pour chacune des
composantes, l’e´quation du poids est donne´e avec une description des parame`tres.
Aile :
WAile = 1.3
[
4.22 · Sref + 1.642E−6Nult · b
3 · √MTOW ·MZFW · (1 + 2λ)
T/Cavg · cos2 Λ1/2 · Sref · (1 + λ)
]
KflapKspoilerKgearKeng
(D.1)
MZFW = 10
logMTOW − 0.2578
0.9979
(D.2)
ou` :
Sref = Surface portante de re´fe´rence (sq. ft)
Nult = 1.5× 2.5
b = Envergure de l’aile (ft)
MTOW = Poids maximal au de´collage ajuste´ a` la fraction de portance
de la section d’aile (lbs)
MZFW = Poids maximal sans carburant ajuste´ a` la fraction de portance
de la section d’aile (lbs)
λ = Effilement de l’aile
T/Cavg = E´paisseur relative moyenne de l’aile
Λ1/2 = Fle`che de l’aile a` la demi-corde (deg.)
Kflap = 1.02 si volet Fowler, sinon = 1.00
Kspoiler = 1.02 si utilisation de spoiler, sinon = 1.00
Kgear = 1.00 si train d’atterrissage attache´ a` l’aile, sinon = 0.95
Keng = 0.95 si moteurs sur les ailes, sinon = 1.00
Section avant du fuselage :
Wfuse = Ks × 0.316422 ·MTOW 0.166552 × Scabin1.061158; (D.3)
ou` :
Ks = 5.698865
MTOW = Poids maximal au de´collage (lbs)
Scabin = Surface de re´fe´rence de la cabine (sq. ft)
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Section arrie`re du fuselage :
WAftFuse = 0.53× (1 + 0.05 ·Ne) · Saft ·MTOW 0.2 · (Λaft + 0.5); (D.4)
ou` :
Ne = Nombre de moteurs installe´s sur le fuselage
Saft = Surface de re´fe´rence de la section arrie`re du fuselage (sq. ft)
MTOW = Poids maximal au de´collage (lbs)
Λaft = Effilement de la section arrie`re du fuselage
Moteur (poids unitaire) :
Wmoteur = 37.31 + 0.01647 · T − 7.161× 10−7 · T 2 + 0.008675 · T ·BPR (D.5)
ou` :
T = Pousse´e statique au sol (lbf)
BPR = Taux de dillution
Nacelle (poids unitaire) :
Wnacelle = 0.6724 ·Kng · lnac0.1 · dnac0.294 · nult0.119 ·Wmoteur0.611 · Swetnac0.224 (D.6)
ou` :
Kng = 1.017
lnac = Longueur de la nacelle (ft)
dnac = Diame`tre de la nacelle (ft)
Swetnac = Surface mouille´e d’une nacelle (sq. ft)
Pyloˆne (poids unitaire) :
Wpylone = 0.7× (Wnacelle +Wnacelle)0.736 (D.7)
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Controˆle moteurs :
Wcontrolesmoteur = 5.0 ·Ne + 0.80 · lec ·Ne (D.8)
ou` :
Ne = Nombre de moteurs
lec = Distance entre le cockpit et le devant de la nacelle (ft)
De´marreur moteur :
Wdemarreur = 49.19 ·
(
Ne ·Wmoteur
1000
)0.541
(D.9)
ou` :
Ne = Nombre de moteurs
Train d’atterrissage avant :
Wtrainav = 1.30 ·
(
33 + 0.04 ·MTOW 0.75 + 0.021 ·MTOW) (D.10)
ou` :
MTOW = Poids maximal au de´collage (lbs)
Train d’atterrissage arrie`re :
Wtrainarr = 1.30 ·
(
12 + 0.06 ·MTOW 0.75) (D.11)
ou` :
MTOW = Poids maximal au de´collage (lbs)
Syste`me de carburant :
Wsystcarburant = −2.2E−4 · Sref 2 + 1.059 · Sref + 26.335 (D.12)
ou` :
Sref = Surface portante de re´fe´rence (sq. ft)
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Surfaces de controˆle :
Wsurfacescontrole = 56.08×
(
MTOW · qd
100000
)0.576
· 0.7 (D.13)
ou` :
MTOW = Poids maximal au de´collage (lbs)
qd = Pression dynamique a` la vitesse de pique´ et au niveau de la
mer (lb / ft2)
Syste`mes hydrauliques :
Wsyshydraulique = 0.272 · (45 + 1.318 · Sref ) · 2 (D.14)
ou` :
Sref = Surface portante de re´fe´rence (sq. ft)
Instrumentation :
Winstruments = 4.509 · nbpilot0.541 · ne · (lfuse + b)0.5 (D.15)
ou` :
npilot = Nombre de pilotes (typ. 2)
ne = Nombre de moteurs
lfuse = Longueur du fuselage (ft)
b = Envergure de l’aile (ft)
Avionique :
Wavionique = 120 + 20 · ne + 0.006 ·MTOW (D.16)
ou` :
ne = Nombre de moteurs
MTOW = Poids maximal au de´collage (lbs)
Syste`mes e´lectriques :
Welectrique = 1163
(
Wsystemecarburant ·Winstruments
1000
)0.506
(D.17)
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Syste`me de de´givrage :
Wdegivrage = 0.002 ·MTOW (D.18)
ou` :
MTOW = Poids maximal au de´collage (lbs)
Fourniture et accessoires :
Waccessoire = 0.0577 · nequip0.1 ·Wequip0.393 ∗ Swetfuse0.75 (D.19)
ou` :
nequip = Nombre de membres d’e´quipage
Wequip = Poids par membre d’e´quipage (lbs)
Swetfuse = Surface mouille´e du fuselage (sq. ft)
Unite´ de puissance auxiliaire (APU) :
Wapu = 0.007 ·MTOW (D.20)
ou` :
MTOW = Poids maximal au de´collage (lbs)
Peinture :
Wpeinture = 0.004 ·MTOW (D.21)
ou` :
MTOW = Poids maximal au de´collage (lbs)
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Finition inte´rieure :
Wfinition = npax×(Kseat +Kbin +Koxygen)+nlav×Klav+ntroley×Ktroley+natt×Katt+Vcabin×Kfurn
(D.22)
ou` :
npax = Nombre de passagers
Kseat = Poids d’un sie`ge (23 lbs)
Kbin = Poids des compartiments de rangement par passager (10 lbs)
Koxygen = Poids du syste`me d’oxyge`ne de secours par passager (1 lbs)
nlav = Nombre de cabinets de toilette (1 par 50 passagers)
Klav = Poids d’un cabinet de toilette (200 lbs)
ntroley = Nombre de chariots de service (1 par 25 passagers par tranche
de 3500 nm de mission)
Ktroley = Poids d’un chariot de service (90 lbs)
natt = Nombre de membres du personnel navigant commercial (1 par
35 passagers)
Kseatatt = Poids d’un sie`ge d’un membre du personnel (35 lbs)
Vcabin = Volume de la cabine passager
Kfurn = Masse volumique de la finition d’une cabine (0.5 lbs par cu.
ft)
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ANNEXE E
Fichiers d’entre´e et de sortie de Matlab
Cette annexe pre´sente un exemple de contenu des fichiers d’entre´e et de sortie de Matlab.
Il est a` noter que les donne´es en exemple sont celles du mode`le optimise´ de la section 2.2.
Fichier des parame`tres d’entre´e :
Span = 239.96573746204376
RootChord = 131.11520051956177
FirstKinkSpan = 35.78636574745178
F i r s tK inkOf f s e t = 11 .0
FirstKinkLEAngle = 63 .0
SecondKinkChord = 29.343164443969727
SecondKinkSpan = 55.012011844373774
SecondKinkLEAngle = 48.70885610580444
WingTaper = 0.3755869626998902
WingLEAngle = 37.78518283367157
I n t e r i o r o f f s e t = −10.0
mach = 0.82
Al t i tude = 39000.0
Range = 7350.0
TWratio = 0.22161494046449662
BPR = 7.61
Ne = 2
Cargo = 0 .0
TSFC = 0.54
FBW = 1
WingCompo = 0
FuseCompo = 0
plotgeom = 1
p l o t t h i c k = 0
p l o t t r e f f t z = 1
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c a t i a e x p o r t = 1
solveAVL = 1
plotwave = 1
Sect ionRootaoa = −0.5278235673904419
SectionRootRdba = −0.008236146581619
SectionRootZmin = −0.041250403981382
SectionRoottmin = 0.398449857166003
SectionRootRtmin = 5.124760636140398
SectionRootZmax = 0.081674217253110
SectionRoottmax = 0.278149858800438
SectionRootRtmax = −0.806433427034223
SectionRootDZTE = 0
SectionRootalphaTE = 0.882178825651353
SectionRootbetaTE = −9.044047279217883
SectionKinkaoa = 0.954627513885498
SectionKinkRdba = −0.008324253706900
SectionKinkZmin = −0.058836121260578
SectionKinktmin = 0.342732441758697
SectionKinkRtmin = 1.437097963955889
SectionKinkZmax = 0.062975621721570
SectionKinktmax = 0.430529956176059
SectionKinkRtmax = −2.302249443784368
SectionKinkDZTE = 0
SectionKinkalphaTE = −6.924994737956455
SectionKinkbetaTE = −9.101212181429830
Sect ionTipaoa = 2.8359657526016235
SectionTipRdba = −0.008324253706900
SectionTipZmin = −0.058836121260578
Sect ionTiptmin = 0.342732441758697
SectionTipRtmin = 1.437097963955889
SectionTipZmax = 0.062975621721570
SectionTiptmax = 0.430529956176059
SectionTipRtmax = −2.302249443784368
107
SectionTipDZTE = 0
SectionTipalphaTE = −6.924994737956455
SectionTipbetaTE = −9.101212181429830
Fichier de sortie :
Pax2Class 380.000000
CabinArea 3339.819246
RefArea : 10965.191183
MAC: 75.711463
L i f t AVL: 639010.295664
CL AVL: 0.301250
CDi AVL : 0.005670
Oswald : 0 .969800
TrueCL : 0 .301253
CD0: 0 .006705
CDi : 0 .005670
CDw: 0.000060
CD Total : 0 .013430
AR: 5.251487
L/D: 22.431915
MTOW: 639016.982165
Fuel : 234319.700979
Range : 7350.000000
Payload : 85500.000000
Drag : 28486.955698
CG: 84.179450
Zero M: 91.669601
Cm: −0.364750
Cla : 3 .428548
Cma: −3.983899
Xnp : 87.975082
StatMarg : 0 .050133
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Stat Thr : 141615.531471
BFL: 9834.116581
FuelRatio 0 .526031
Sta l lSpd : 110.880813
ApprSpd 144.145057
LD Euler 0 .000000
ZeM Euler 0 .000000
MoOff Eul 1 .111846
aoa Euler 0 .064730
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ANNEXE F
Script d’exe´cution automatise´ du solveur fluide
Cette annexe pre´sente le script servant a` lancer la simulation de dynamique des fluides
dans Fluent.
1 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
2 ; ; Lecture du case
3 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
4 ; ;
5 / f i l e / read−case / ”ICEM/BWBmesh. msh”
6 ; ;
7 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
8 ; ; Def ine
9 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
10 ; ;
11 /mesh/ s c a l e 0 .039964 0.039964 0.039964
12 ; ;
13 / d e f i n e /models / s o l v e r / dens i ty−based−i m p l i c i t yes
14 / d e f i n e /models / energy yes
15 / d e f i n e /models / v i s c ou s / i n v i s c i d yes
16 ; ;
17 / d e f i n e / mate r i a l s /change−c r e a t e a i r a i r yes id ea l−gas no no no
no
18 ; ;
19 / d e f i n e / operat ing−c o n d i t i o n s / operat ing−pre s su r e 0
20 ; ;
21 / d e f i n e /boundary−c o n d i t i o n s /zone−type f a r f i e l d
pres sure−f a r− f i e l d
22 / d e f i n e /boundary−c o n d i t i o n s / pres sure−f a r− f i e l d f a r f i e l d no
19677.347327 no 0.700000 no 216.650000 yes no 0.997238 no 0 no
0.074271
23 / d e f i n e /boundary−c o n d i t i o n s /zone−type symetry symmetry
24 / d e f i n e /boundary−c o n d i t i o n s / wa l l upper
25 / d e f i n e /boundary−c o n d i t i o n s / wa l l lower
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26 / d e f i n e /boundary−c o n d i t i o n s / wa l l t i p
27 ; ;
28 / r epo r t / r e f e r e nc e−va lue s /compute pres sure−f a r− f i e l d f a r f i e l d
29 / repo r t / r e f e r e nc e−va lue s / area 509.699595
30 / repo r t / r e f e r e nc e−va lue s / l ength 23.076854
31 ; ;
32 / s o l v e / monitors / r e s i d u a l / check−convergence no no no no no
33 / s o l v e / monitors / f o r c e /drag−c o e f f i c i e n t yes ( upper lower t i p )
yes no no no 0.997238 0 0.074271
34 / s o l v e / monitors / f o r c e / l i f t −c o e f f i c i e n t yes ( upper lower t i p )
yes no no no −0.074271 0 0.997238
35 ; ;
36 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
37 ; ; I n i t i a l i s a t i o n
38 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
39 ; ;
40 / s o l v e / i n i t i a l i z e /compute−d e f a u l t / pres sure−f a r− f i e l d f a r f i e l d
41 / s o l v e / i n i t i a l i z e / i n i t i a l i z e −f low
42 ; ;
43 / s o l v e / s e t / so lu t i on−s t e e r i n g yes ”t r an so n i c ” yes no 0 .5
44 / s o l v e / s e t / set−s o lu t i on−s t e e r i n g 5 0 2 200 2000 0 .75 5 100 200
400 500 1000 0 .75 yes
45 ; ;
46 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
47 ; ; I t e r a t e
48 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
49 ; ;
50 / s o l v e / i t e r a t e 45
51 ; ;
52 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
53 ; ; Post
54 ;;−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
55 ; ;
56 / f i l e / write−case / ”WingTestFluent . cas ”
57 / f i l e / write−data / ”WingTestFluent . dat ”
58 / repo r t / f o r c e s / wall−f o r c e s yes −0.074271 0 0.997238 yes
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” l i f tWing . f rp ”
59 / repo r t / f o r c e s / wall−f o r c e s yes 0 .997238 0 0.074271 yes
”dragWing . f rp ”
60 / repo r t / f o r c e s / pres sure−c ente r yes no no yes 0 yes ”pcWing . f rp ”
61 ; ;
62 / e x i t yes
